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vRE´SUME´
Les prochaines ge´ne´rations d’ae´ronefs et de groupes motopropulseurs devront rencontrer
et peut-eˆtre anticiper des contraintes d’ope´ration de plus en plus strictes. Cette e´volution des
exigences de design provient de l’impact cumulatif d’un resserrement des normes environne-
mentales en ce qui a trait a` la pollution atmosphe´rique et sonore, d’un e´puisement progressif
des re´serves en carburants fossiles qui occasionnera une augmentation du couˆt du carburant,
ainsi qu’une augmentation continue du trafic ae´rien.
Afin de s’adapter a` ces changements dans le marche´, les compagnies d’ae´ronef et de moteur
vont devoir explorer l’e´ventail possible de be´ne´fices et de risques associe´s a` une plage plus
grande de nouveaux designs et de technologies. En meˆme temps, il sera ne´cessaire d’assurer
que le produit constitue une solution rentable lorsqu’ope´re´ dans l’environnement e´conomique
futur pre´vu pour la prochaine ge´ne´ration d’avion.
L’objectif de cette e´tude est de de´velopper une me´thodologie permettant l’obtention de
designs pre´liminaires optimaux robustes aux incertitudes et de quantifier le compromis entre
un design robuste et un gain potentiel en performance. La me´thodologie de´veloppe´e est appli-
que´e a` un avion re´gional de soixante-dix places afin de de´terminer l’impact de l’incertitude.
L’approche cherche a` optimiser le design tout en minimisant sa sensibilite´ aux incertitudes.
Le but est de re´duire les risques que le design ne´cessite des corrections couteuses a` un stade
plus avance´ dans le processus de design.
Une plateforme de design a e´te´ de´veloppe´e afin de permettre l’e´tude en mode conceptuel
des performances de l’avion et du moteur. Celle-ci comprend quatre modules incluant : le
logiciel de design et de performance d’avion Pacelab APD, un me´tamode`le construit avec
le logiciel GasTurb pour la performance du moteur, un module de pre´diction du niveau de
bruit, ainsi qu’un module permettant de calculer les couˆts d’exploitation. Ces deux derniers
furent construits a` partir de donne´es de la litte´rature.
L’impact associe´ a` deux types d’incertitudes pre´sents au stade pre´liminaire de design a
e´te´ e´tudie´. Ceux-ci sont l’incertitude qui se rapporte aux pre´visions du marche´ lorsque la
prochaine ge´ne´ration d’avion va eˆtre en service, ainsi que l’incertitude du niveau de fide´lite´
des mode`les. D’apre`s des pre´dictions du prix du brut pour le futur, la recherche a de´termine´
qu’un avion conc¸u avec une vitesse de croisie`re similaire aux avions a` re´action d’aujourd’hui va
minimiser la moyenne des couˆts d’exploitation en adoptant une configuration qui minimise la
consommation de carburant. Inversement, il a e´te´ de´termine´ que le prix du carburant n’a pas
d’influence sur le design optimise´ lorsque la moyenne des couˆts d’exploitation est minimise´e
avec un nombre de Mach en croisie`re variable. De plus, l’utilisation d’un front de Pareto afin
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de quantifier le compromis entre un design robuste et un gain potentiel en performance a
permis de de´terminer que les variables de design ont peu d’influence sur la robustesse des
couˆts d’exploitation face aux incertitudes des mode`les. Il a e´te´ aussi de´montre´ que ne´gliger
les incertitudes lors du design peut conduire a` la se´lection d’une configuration comportant
un risque e´leve´ de ne pas rencontrer les contraintes.
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ABSTRACT
Future aircraft and powerplant designs will need to meet and perhaps anticipate increas-
ingly demanding operational constraints. This progressive evolution in design requirements is
already at work and arises from the combined impacts of increasingly stringent environmen-
tal norms with regards to noise and atmospheric emissions, a depletion of fossil fuel reserves
which is expected to drive fuel costs upwards, as well as a steady increase in air traffic.
In order to adapt to these market shifts, aircraft and powerplant companies will need
to explore the potential range of benefits and risks associated with a wide spectrum of new
designs and technologies. At the same time, it will be necessary to ensure that the resulting
end products provide cost effective solutions when operated in the economic environment
foreseen for the next generation of aircrafts.
The objective of this study is to develop a methodology which enables the selection of
optimal robust designs at the preliminary design stage as well as to quantify the compromise
between a robust design and a potential gain in performance. The developed methodology
is used in the design of a seventy passenger aircraft in order to determine the effects of
uncertainty. The methodology seeks to optimize the design while attenuating its sensitivity
to uncertainties. The goal is to reduce the likelihood of costly concept reformulations in the
later stages of the product development process.
A design platform was developed to enable the study at a conceptual level of aircraft and
engine performance. It comprises four modules namely: the aircraft design and performance
software Pacelab APD, a metamodel constructed with the software GasTurb to calculate
engine performance, a module to predict the noise level, and a module to determine the
operating costs. The last two modules were constructed using data from the literature.
The effects related to two types of uncertainties present at the preliminary design stage
were analyzed. These are uncertainties related to the market forecast for when the next
generation of aircrafts will be in service as well as uncertainties of the level of fidelity of the
models used. Based on predictions for future oil costs, the research found that an aircraft built
for a similar cruising speed as today’s jet aircrafts will minimize the mean of the predicted
operating cost by having a configuration that minimizes fuel consumption. Conversely, it has
been determined that fuel cost does not affect the design optimized to minimize the mean of
the predicted operating costs when the cruise Mach number is variable. Furthermore, the use
of Pareto fronts in order to quantify the compromise between a robust design and a potential
gain in performance showed that the design variables have little influence on the sensitivity of
the operating cost subject to model uncertainties. It has also been determined that neglecting
viii
uncertainties during the design process can lead to the selection of a configuration with a
high risk of not satisfying the constraints.
ix
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1INTRODUCTION
Le design pre´liminaire repre´sente la premie`re e´tape dans la conception d’un nouveau
produit. C’est lors de ce stade qu’un groupe d’inge´nieurs va e´tudier la faisabilite´ du projet en
fonction des demandes du client ainsi que des technologies disponibles. Le but est d’obtenir
une vue d’ensemble du produit, tant sur ses dimensions, que sur ses capacite´s et limitations.
Des e´tudes visant a` de´terminer l’impact de nouvelles re´glementations ou technologies peuvent
aussi eˆtre faites a` ce stade du design.
Cette e´tape, bien que de courte dure´e comparativement au reste du cycle de design du
produit est cruciale afin d’eˆtre compe´titif. Un design pre´liminaire bien de´fini et e´tudie´ au
de´but du projet permet de pre´venir des changements majeurs qui vont avoir des re´percussions
dans les diffe´rentes disciplines et cre´er des retards dans la production. Le personnel consacre´ a`
cette e´tape ne repre´sente cependant qu’une fraction de l’ensemble des inge´nieurs consacre´ a` la
conception d’un nouveau produit. Puisqu’une vue globale du produit est ne´cessaire, chaque
membre de l’e´quipe doit avoir une compre´hension ge´ne´rale de tous les sous-syste`mes. Des
spe´cialistes de de´partements cle´s sont ge´ne´ralement consulte´s avant d’aller de l’avant avec le
projet afin de de´celer des proble`mes futurs auxquels l’e´quipe n’avait pas pense´s.
Dans le cas particulier du design d’un avion, un tre`s grand nombre de disciplines doivent
eˆtre analyse´es au stade pre´liminaire. Le client de´finit ge´ne´ralement au pre´alable la cate´gorie
d’avion, le nombre de passagers, la vitesse de croisie`re, la distance que l’avion devra franchir,
ainsi que la longueur de piste maximale pour le de´collage et l’atterrissage. L’inge´nieur au
stade pre´liminaire doit ensuite de´terminer la configuration de l’avion : le type et le nombre
de moteurs, la ge´ome´trie et la forme des ailes, la disposition du train d’atterrissage, etc. Les
parame`tres choisis doivent, en plus de permettre a` l’avion de voler, lui assurer une stabilite´
ainsi que satisfaire tous les codes de se´curite´. La taˆche de trouver une combinaison possible
est d’autre part complique´e du fait que tous les parame`tres sont couple´s par leurs poids et
leurs proprie´te´s ae´rodynamiques. Par exemple, une augmentation de la surface alaire aug-
mente la masse de la structure requise ainsi que la porte´e ; par conse´quent, une vitesse de
de´collage plus petite est permise et requiert donc un moteur diffe´rent. Cet exemple de´montre
bien qu’afin d’obtenir une configuration optimale, une approche multidisciplinaire et ite´ra-
tive jonglant avec l’ae´rodynamique, la thermodynamique et la re´sistance de mate´riaux doit
eˆtre utilise´e. Plusieurs logiciels sont souvent utilise´s pour l’analyse de chaque domaine. Par
exemple, Vankan et al. (2007) ont e´tudie´ la forme d’une aile d’avion en couplant un code de
performance d’avion, un code CFD, ainsi qu’un code d’analyse d’e´le´ments finis. Une autre
approche, utilise´e par Antoine et Kroo (2005), consiste a` utiliser des outils de plus basse
2fide´lite´ utilisant des e´quations empiriques. La me´thode de haute fide´lite´ ne se base pas sur
des donne´es historiques ; elle est donc plus ade´quate a` l’analyse de concept s’e´loignant d’une
ge´ome´trie standard. Cependant, une telle approche augmente conside´rablement le temps de
calcul et la complexite´ du syste`me et peut, a` de´faut d’eˆtre convenablement recale´e, s’ave´rer
tout aussi peu fiable qu’une approche a` basse fide´lite´.
Optimisation multidisciplinaire
Afin de rendre l’e´tude de diffe´rents designs plus efficace, plusieurs inge´nieurs font appel a`
un processus utilisant un algorithme d’optimisation multidisciplinaire. Cette approche permet
de trouver la configuration qui maximise la performance de l’avion a` l’inte´rieur de l’espace
de design de´limite´ par les contraintes. Ce type d’optimisation doit se faire en conside´rant
plusieurs disciplines simultane´ment. L’objectif est de trouver le compromis qui va maximiser
le re´sultat final global.
L’utilisation de l’optimisation multidisciplinaire nume´rique complexe pour le design des
avions fit son apparition avec l’invention des ordinateurs. De fait, de´ja` dans les anne´es
soixante-dix plusieurs chercheurs avaient commence´ a` utiliser cet outil. Par exemple en 1973,
deux chercheurs du Royal Aircraft Establishement en Angleterre (voir Kirkpatrick et Lar-
combe, 1973) faisaient e´tat du de´veloppement de leur logiciel permettant d’optimiser un avion
de ligne afin d’atteindre une re´duction en carburant utilise´ ainsi qu’une diminution du bruit.
La recherche dans ce domaine continue aujourd’hui a` inte´resser les chercheurs et les compa-
gnies. Chacun essaie de rendre les re´sultats plus pre´cis et de diminuer le temps de calcul en
incorporant de nouveaux logiciels ainsi que de nouvelles me´thodologies.
Dans les dernie`res anne´es, plusieurs e´quipes de recherche ont de´veloppe´ des outils afin
d’e´tudier, au stade conceptuel, diffe´rentes configurations d’avion. Antoine et Kroo (2005)
ont de´veloppe´ une plateforme de design couplant des logiciels de´veloppe´s par la NASA afin
d’e´tudier des architectures prometteuses en terme de diminution de bruit et polluant produit.
Leifsson et al. (2006) ont utilise´ les meˆmes logiciels afin d’e´tudier des configurations qui
permettent d’obtenir une diminution du bruit produit par la structure exte´rieure de l’avion.
March et al. (2009) ont de´veloppe´ un outil couple´ au logiciel de pre´diction de bruit de la
NASA afin de de´terminer l’effet de la trajectoire et de la configuration d’un avion sur le bruit
et le carburant requis. Puisque plusieurs logiciels ne sont pas a` code source libre, plusieurs
chercheurs ont de´veloppe´ des outils analogues. Perez et al. (2008)(voir Perez et Martins,
2008) ont de´veloppe´ un outil oriente´ objet afin essentiellement de refaire les e´tudes mene´es
par Antoine et Kroo a` l’interne. Seitz et al. (2008) ont de´veloppe´ avec MTU Aero Engines
une plateforme afin d’e´tudier les moteurs a` taux de dilution e´leve´. Les groupes de recherche
3utilisent tous cependant des logiciels prive´s ce qui empeˆche de reproduire ou d’ame´liorer
les recherches publie´es dans la litte´rature. Le de´veloppement d’une plateforme utilisant des
logiciels accessibles a` tous et qui peut eˆtre modifie´e est donc vu comme un pre´alable essentiel
afin de rendre de tels efforts efficaces et donc soutenables a` long terme.
Design sous incertitude
Les me´thodes d’optimisations de´terministes utilise´es dans les outils de design de´crits ci-
dessus ne permettent cependant pas de quantifier le risque qui de´coule du haut degre´ d’in-
certitude pre´sent dans les premie`res phases de conception d’un projet. Les incertitudes lors
du design d’avion sont relie´es a` :
– la pre´diction des conditions du marche´ lorsque l’avion va entrer en service, telles que :
– le prix du carburant
– les limites de bruit et de polluant produit
– les contraintes qui de´coulent de la congestion ae´rienne
– les gains attendus provenant de nouvelles technologies, telles que :
– les mate´riaux ultrale´gers
– les mate´riaux offrant une forte re´sistance aux hautes tempe´ratures
– les ame´liorations de l’ae´rodynamisme
– les couˆts de fabrications des nouvelles technologies
– la fide´lite´ des mode`les
Il est e´vident que les incertitudes associe´es a` ces items peuvent augmenter de fac¸on si-
gnificative lorsque de nouveaux concepts sont e´tudie´s car il n’y a pas de donne´es historiques
pour anticiper les be´ne´fices d’une technologie qui est encore en de´veloppement ou des erreurs
dans les mode`les qui peuvent survenir lorsque le design diffe`re des architectures ante´rieures.
Reconnaitre et controˆler les risques de`s le de´but du processus de design est essentiel afin de
re´duire la probabilite´ de corrections couteuses a` un stade avance´ du de´veloppement ou` les
ressources engage´es et les investissements ont augmente´ conside´rablement.
Une approche commune´ment utilise´e en ge´nie afin de reme´dier a` l’incertitude pre´sente
est d’utiliser des facteurs de se´curite´ (voir Keane et Nair, 2005; Zang et al., 2002). Cette
approche peut eˆtre cependant tre`s pe´nalisante dans le domaine de l’ae´rospatiale puisqu’elle
peut entraˆıner un surdimensionnement et donc d’une perte de performance inutile. De plus,
lors de la conception de design tre`s innovateur, de´terminer quel facteur de se´curite´ utiliser
peut devenir proble´matique et peut produire des designs avec de hauts risques. De fait, Xiao
et al. (1999) ont e´tudie´ le design pre´liminaire d’une aile d’avion conside´rant l’incertitude
dans les parame`tres de fabrication ainsi que dans les conditions de vol. Ils ont de´termine´
4qu’un avion conc¸u en utilisant un facteur de se´curite´ pre´de´termine´ n’a pas permis d’obtenir
la fiabilite´ requise.
Afin de prendre en compte de fac¸on explicite l’incertitude de certains parame`tres dans
le processus de design d’avion, deux approches base´es sur des me´thodes probabilistes ont
e´te´ utilise´es. La premie`re me´thode connue sous le nom d’optimisation robuste est utilise´e
pour minimiser la sensibilite´ de la performance du design final a` des changements dans les
variables d’entre´es. Mavris et al. (1999) ont de´veloppe´ une me´thodologie base´e sur l’utili-
sation de surfaces de re´ponse pour trouver un design robuste. Pour leurs cas tests, ils ont
de´termine´ la ge´ome´trie d’un avion supersonique robuste en conside´rant l’incertitude du couˆt
du carburant, la distance a` parcourir, ainsi que le facteur de charge. Padulo et al. (2007) ont
e´tudie´ diffe´rentes me´thodes pour propager l’incertitude durant le design conceptuel robuste
d’un avion. Ils ont trouve´ que la me´thode de moment donne des re´sultats similaires a` une
approche Monte-Carlo et permet de re´duire conside´rablement le temps de calcul. Les me´-
thodes utilise´es par ces chercheurs fournissent un seul design final a` la fin de l’optimisation
et ne permettent pas d’e´tudier le compromis entre un gain potentiel en performance et une
augmentation en robustesse du design.
La deuxie`me me´thode utilise´e, de´crite par certains comme e´tant de l’optimisation fiable,
est le processus utilise´ afin de minimiser les chances de ne pas rencontrer les contraintes
lorsque des incertitudes sont pre´sentes. Neufeld et al. (2011) ont e´tudie´ l’effet du niveau
de fiabilite´ sur la ge´ome´trie de l’avion. Afin de propager l’incertitude, ils ont utilise´ une
me´thode de fiabilite´ ainsi qu’une me´thode Monte-Carlo couple´e a` une surface de re´ponse.
Olson et Mavris (2006) ont de´termine´ un changement significatif sur la consommation ainsi
que le bruit pre´dit lorsqu’on conside`re un avion avec un niveau de 90% de confiance par
rapport aux donne´es de´terministes. Les auteurs ont conside´re´ dans leur e´tude les incertitudes
associe´es a` l’efficacite´ du moteur, la pre´diction du bruit, ainsi qu’aux parame`tres de de´collage
et d’atterrissage.
L’utilisation du terme optimisation fiable s’applique a` une e´tude ou` l’on veut limiter les cas
ou` le syste`me ne va pas remplir sa fonction telle la rupture d’un composant me´canique (voir
Zang et al., 2002). Puisque ceci implique tre`s souvent le design de´taille´ d’un composant, ce
terme ne devrait pas eˆtre utilise´ pour le design conceptuel afin de ne pas causer de confusion.
En somme, la distinction entre design robuste et fiable au stade design pre´liminaire d’avion est
donc quelque peu un arte´fact se´mantique qui de´coule de l’origine mathe´matique de l’approche.
Un ve´ritable processus de design optimal doit conside´rer la robustesse au niveau des objectifs
et des contraintes (voir Gyung-Jin et al., 2006). Une telle approche n’a jamais e´te´ applique´e
pour l’optimisation simultane´e de l’ae´ronef et des groupes motopropulseurs.
5Objectifs du projet
Comme releve´ ci-haut, il existe trois lacunes dans l’e´tude de design d’avion en conside´rant
l’incertitude au stade design pre´liminaire.
– Premie`rement, aucune recherche n’utilise des logiciels accessibles a` tous, ce qui empeˆche
de reproduire ou d’ame´liorer les recherches publie´es dans la litte´rature.
– De plus, aucune recherche n’a e´tudie´ le design simultane´ de l’ae´ronef et des groupes
motopropulseurs en conside´rant l’incertitude.
– Finalement, il est pre´sentement difficile pour un inge´nieur de quantifier l’impact d’un
design plus robuste sur la perte de performance.
Le pre´sent projet vise a` re´soudre ces trois lacunes en explorant l’application de l’optimisa-
tion robuste au design des avions et de leurs groupes motopropulseurs au stade pre´liminaire
de design. Plus spe´cifiquement, les objectifs de ce projet consistent a` :
– De´velopper un processus de design optimal en mode conceptuel couplant des outils
commerciaux d’analyse de performance moteur et d’avion.
– De´velopper une me´thodologie permettant l’obtention de designs pre´liminaires optimaux
robustes et de quantifier le compromis entre un design robuste et un gain potentiel en
performance.
– Appliquer la me´thodologie de´veloppe´e a` un avion re´gional afin de de´terminer l’impact
de l’incertitude.
Plan du me´moire
Le me´moire est divise´ en quatre sections :
Premie`rement, une re´vision des diffe´rents concepts pour e´tudier l’incertitude est pre´sente´e
au chapitre 2. Ce chapitre introduit la classification des incertitudes utilise´es, ainsi que les
me´thodes permettant de quantifier l’incertitude. Les diffe´rentes fac¸on de propager l’incerti-
tude dans le mode`le y sont aborde´es de meˆme que les approches utilise´es pour la recherche
d’un design optimal en conside´rant l’impact des incertitudes.
Le troisie`me chapitre pre´sente la plateforme de design de´veloppe´e afin de permettre l’e´tude
des performances de l’avion et du moteur. Chaque module composant la plateforme sera
pre´sente´ incluant : le module de design et de performance de l’avion, le module de performance
du moteur, le module de pre´diction du bruit, ainsi que le module permettant de calculer les
couˆts d’exploitation. A` la fin du chapitre, une analyse de validation est pre´sente´e afin de
confirmer la calibration des modules avant leur application a` l’e´tude d’optimisation.
Au quatrie`me chapitre, les re´sultats obtenus pour l’optimisation d’un avion re´gional en
conside´rant les effets lie´s a` l’incertitude sont pre´sente´s. Les diffe´rentes me´thodes utilise´es afin
6de propager l’incertitude sont compare´es. Les re´sultats obtenus en conside´rant diffe´rentes
sources d’incertitudes sont pre´sente´s et discute´s. Les designs re´sultant de ces analyses sont
compare´s a` ceux obtenus lors d’une optimisation sans conside´rer les incertitudes.
Une conclusion re´sume les caracte´ristiques de la plateforme ainsi que la me´thodologie
utilise´e. Les avantages et limitations de ceux-ci sont pre´sente´s en faisant re´fe´rence a` l’e´tude
faite avec l’avion re´gional.
7CHAPITRE 1
DESIGN SOUS INCERTITUDE
Ce chapitre fait e´tat du concept d’incertitude utilise´ lors du design. Il commence par
la pre´sentation de la de´finition et taxonomie de l’incertitude dans le domaine du ge´nie ae´-
rospatial. Les me´thodes commune´ment utilise´es afin de quantifier l’incertitude sont ensuite
pre´sente´es. Dans la section suivante, les approches utilise´es afin de propager l’incertitude
aux objectifs de design et aux contraintes sont explique´es. La dernie`re section du chapitre
pre´sente les me´thodes d’optimisation avec incertitude.
1.1 De´finition et taxonomie
Plusieurs de´finitions de l’incertitude ont e´te´ e´labore´es au fil des anne´es pour diffe´rents
domaines d’application. Dans le pre´sent projet, la de´finition ge´ne´rale de´veloppe´e par DeLau-
rentis et Mavris (2000) a e´te´ adopte´e. Celle-ci dit que l’incertitude est de´finie comme e´tant le
caracte`re incomplet de connaissances qui cause l’e´cart entre les pre´dictions de mode`les et la
re´alite´ et qui peut eˆtre de´crit par une fonction de re´partition. Afin de pouvoir mode´liser de
fac¸on efficace ainsi que d’atte´nuer l’impact de l’incertitude pre´sente dans le design, les sources
d’incertitudes doivent pouvoir eˆtre classifie´es. De fait, la taxonomie permet a` l’inge´nieur de
comprendre par quel moyen et a` quel niveau les diffe´rentes sources d’incertitudes ope`rent sur
le syste`me. Une fois de plus, plusieurs taxonomies ont e´te´ e´labore´es qui utilisent une termi-
nologie adapte´e a` leurs domaines (voir Thunnissen, 2005). Dans le domaine de l’ae´rospatial,
DeLaurentis et Mavris (2000) ont de´veloppe´ une taxonomie inspire´e de celle pour les sys-
te`mes de controˆles. Les incertitudes dans ce mode`le sont classifie´es en quatre cate´gories soit :
entre´e, mode`le, mesure, ainsi qu’ope´rationnelles et environnementales. Cette classification est
illustre´e a` la figure 1.1.
Incertitude
Opérationnel/ 
environnemental
MesureModèleEntrée
Figure 1.1 Taxonomie de l’incertitude pour l’industrie ae´rospatiale de´veloppe´e par DeLau-
rentis et Mavris (2000)
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ambigu¨es, ou non de´finies. Les incertitudes du mode`le englobent les erreurs qui de´coulent
des approximations faites dans tous mode`les afin de repre´senter un syste`me physique. Les
incertitudes de mesures surviennent lorsqu’une interaction ne peut eˆtre calcule´e en utilisant
un mode`le mathe´matique mais doit plutoˆt eˆtre de´duite. La dernie`re source d’incertitudes,
les incertitudes ope´rationnelles et environnementales proviennent des perturbations externes
qui de´coulent du fait que l’on ne peut pas pre´dire les conditions dans lesquelles le design va
devoir performer dans le futur.
1.2 Quantifier l’incertitude
La premie`re e´tape, qui est l’une des plus cruciales du processus de design avec incertitude,
consiste a` obtenir une estimation quantifiable pour chaque source d’incertitudes. De´terminer
la variance potentielle associe´e a` chaque parame`tre est un sujet de recherche en soi. Deux
me´thodes sont utilise´es pour quantifier l’incertitude : l’utilisation de donne´es disponibles,
ainsi que via l’opinion d’expert.
Lorsque des donne´es historiques sont disponibles, la meilleure me´thode afin d’obtenir une
estimation de la variance est de comparer les donne´es du mode`le aux donne´es historiques
afin d’obtenir une distribution de l’erreur. Une approche souvent utilise´e afin de minimiser
l’amplitude de l’erreur calcule´e consiste a` calibrer le mode`le utilisant les donne´es historiques.
Une fois une distribution de probabilite´ obtenue, celle-ci peut facilement eˆtre inte´gre´e a` une
boucle d’optimisation.
Malheureusement, plusieurs proble`mes ne posse`dent pas assez, sinon aucune donne´e pou-
vant se preˆter a` un calcul direct de l’erreur du mode`le. Une solution de rechange est de faire
appel a` l’opinion d’expert afin d’obtenir une approximation de l’incertitude. Par exemple,
l’incertitude associe´e aux forces externes qui fac¸onnent le marche´ peut eˆtre e´value´e avec une
e´tude de la litte´rature ainsi qu’avec des groupes de discussion d’experts de diffe´rentes disci-
plines. L’incertitude associe´e a` de nouvelles technologies peut souvent eˆtre e´tablie en utilisant
le niveau de maturite´ technologique (Technology Readiness Level, TRL) de´fini avec des pro-
cessus d’analyse de risques comme ceux normalement en place dans les compagnies d’ae´ronefs
et de groupes motopropulseurs. Plusieurs compagnies appliquent aussi une e´chelle de maturite´
sur les mode`les utilise´s. Une telle e´chelle est souvent associe´e a` une mesure quantitative de la
marge d’erreur du mode`le. Cette approche laisse une partie importante du processus de de´-
termination de l’incertitude a` l’opinion d’expert. L’approche utilise´e ici est donc d’obtenir un
large e´chantillonnage d’opinions d’experts varie´s afin de pouvoir ensuite obtenir la moyenne
ainsi que la variance pour les parame`tres qui ne peuvent pas eˆtre facilement quantifie´s.
91.3 Me´thode pour propager l’incertitude
Une fois les sources d’incertitude de´termine´es ainsi que leur niveau, l’inge´nieur doit eˆtre en
mesure de de´terminer leurs impacts sur la performance globale du design. Cette section fait
donc e´tat des me´thodes utilise´es afin de propager l’incertitude aux objectifs de design ainsi
qu’aux contraintes. Plusieurs me´thodes base´es sur des approches non probabilistes existent
telles que la me´thode logique floue ainsi que la me´thode par intervalle (voir Moller et Beer,
2008). Bien que ces dernie`res peuvent apporter des avantages lorsqu’utilise´es au design pre´li-
minaire, les me´thodes base´es sur une approche probabiliste sont plus re´pandues et accepte´es
dans l’industrie. Cette section se concentre donc sur les approches pour propager l’incertitude
qui peuvent eˆtre applique´es a` des donne´es fournies de fac¸on probabiliste. Trois me´thodes sont
pre´sente´es soient : la me´thode Monte-Carlo, la me´thode de moment, ainsi que la me´thode de
fiabilite´.
1.3.1 Me´thode Monte-Carlo
La me´thode Monte-Carlo est l’approche la plus re´pandue afin de propager l’incertitude.
L’approche consiste a` premie`rement attribuer de fac¸on ale´atoire aux parame`tres incertains
une valeur base´e sur leurs distributions de probabilite´ respectives. Utilisant ces valeurs, la
performance du design est calcule´e afin de trouver la valeur des parame`tres d’inte´reˆt. Ces
deux e´tapes sont ensuite re´pe´te´es un grand nombre de fois ce qui permet d’obtenir une
distribution de probabilite´ des parame`tres d’inte´reˆt. Celle-ci peut ensuite eˆtre utilise´e pour
calculer les valeurs requises telles que la moyenne et la variance. La popularite´ de cette
me´thode s’explique par la simplicite´ de celle-ci ainsi que de sa mise en pratique. De plus,
elle est conside´re´e comme e´tant la me´thode permettant d’obtenir des donne´es probabilistes
avec la plus grande pre´cision (voir Yao et al., 2011). Cependant, afin d’obtenir une bonne
repre´sentation de la distribution de probabilite´, plusieurs milliers d’e´valuation sont souvent
ne´cessaire, plus particulie`rement lorsque les zones a` faible probabilite´ doivent eˆtre pre´cise´ment
e´value´es. Ceci limite l’imple´mentation directe de cette me´thode aux cas ou` le temps de calcul
de la performance du syste`me n’est pas un facteur limitant.
Afin de contrer ce proble`me, une approche utilise´e est de faire usage des techniques
d’e´chantillonnage qui ne sont pas ale´atoires. Deux me´thodes utilise´es sont la me´thode d’e´chan-
tillonnage Hypercube latin ainsi que la me´thode d’e´chantillonnage descriptive (voir Thunnis-
sen, 2005). Pour ces deux me´thodes, l’espace qui de´finit les parame`tres incertains est subdivise´
en un nombre pre´de´fini de sections avec la meˆme probabilite´. L’analyse est ensuite faite en
conside´rant seulement une valeur des parame`tres pour chaque section. Pour la me´thode d’hy-
percube latin, la valeur utilise´e pour repre´senter la section est de´termine´e de fac¸on ale´atoire.
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La me´thode descriptive utilise la valeur au milieu de la section. La diffe´rence d’e´chantillonnage
entre la me´thode descriptive et l’approche Monte-Carlo classique est illustre´e a` la figure 1.2
pour le cas ou` il y a deux parame`tres avec une distribution de probabilite´. En plus de di-
minuer le nombre d’ite´rations requis, ces deux approches permettent d’obtenir une meilleure
re´solution des queues puisque les distributions sont e´chantillonne´es de fac¸on re´gulie`re.
Échantillonnage aléatoire Échantillonnage descriptif
x1
x2
p(x1)
p(x2)
x1
x2
p(x1)
p(x2)
Figure 1.2 Me´thodes d’e´chantillonnage pour la me´thode Monte-Carlo (voir Koch, 2002)
Une autre approche utilise´e pour alle´ger le temps de calcul est d’utiliser des me´tamode`les
en combinaison avec une approche Monte-Carlo (voir Fox, 1994). Les me´tamode`les sont uti-
lise´es afin de cre´er une approximation du syste`me, l’ide´e est donc de repre´senter le mode`le
par un mode`le plus simple et donc qui prend moins de temps de calcul (voir Simpson et al.,
2001). Cre´er et valider un me´tamode`le prend cependant du temps puisque le mode`le original
doit eˆtre utilise´ pour e´chantillonner l’espace de design. Une fois cre´e´, le mode`le original peut
eˆtre e´limine´ de la boucle de calcul et eˆtre remplace´ par l’approximation qui prend de l’ordre
d’une fraction de seconde de temps de calcul. Le temps de calcul e´conomise´ peut s’ave´rer
tre`s grand lorsqu’une approximation est utilise´e pour une e´tude d’incertitude Monte-Carlo
puisqu’un bien plus grand nombre d’appels de l’approximation va eˆtre fait en comparaison
au temps requis pour cre´er l’approximation elle meˆme. La re´duction du temps de calcul vient
cependant a` un couˆt puisque l’utilisation d’approximation engendre des erreurs (voir Patnaik
et al., 2005). De fait, pour les syste`mes multidisciplinaires, les me´tamode`les ne re´ussissent
pas toujours a` capturer les complexite´s du mode`le de base.
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1.3.2 Me´thode de moment
Une autre me´thode employe´e afin de propager l’incertitude consiste a` utiliser des ap-
proximations par de´veloppement en se´rie de Taylor, appele´e me´thode de moment (voir Yao
et al., 2011). Les parame`tres de sorties, f(), sont donc approxime´s en utilisant des de´rive´es
partielles calcule´es a` la valeur moyenne de chaque parame`tre incertain, µx. Dans le cas d’un
de´veloppement en se´rie de Taylor de premier ordre, la fonction peut eˆtre simplifie´e de fac¸on
a` eˆtre repre´sente´e par l’e´quation 1.1.
f(X) ' f(X)MM = f(µx) +
n∑
i=0
(
δf(X)
δxi
∣∣∣∣
µx
)
(xi − µxi) (1.1)
ou` X = (x1, ..., xn) repre´sentent le vecteur des parame`tres d’entre´e incertains. Utilisant cette
approximation, la moyenne des parame`tres de sortie, µf , peut eˆtre calcule´e en utilisant l’e´qua-
tion 1.2.
µf = f(µx) (1.2)
Si les variables avec une incertitude ne sont pas corre´le´es, l’e´quation 1.1 peut eˆtre utilise´e
pour de´river l’e´quation 1.3 afin de trouver la valeur de l’e´cart type, σf , pour chaque parame`tre
de sortie.
σf =
√√√√ n∑
i=0
(
δf(X)
δxi
)2
σ2xi (1.3)
ou` σxi est l’e´cart type associe´ a` chaque parame`tre avec une incertitude. Tre`s peu de syste`mes
peuvent fournir de fac¸on analytique la valeur des de´rive´es partielles. Les de´rive´es doivent
donc souvent eˆtre calcule´es de fac¸on nume´rique. Utilisant une me´thode de diffe´rences finies
avant ou arrie`re, n + 1 e´valuations sont requises, et pour une me´thode de diffe´rences finies
centre´e, 2n+ 1 e´valuations sont ne´cessaires.
L’approche de la me´thode de moment n’est donc pas de cre´er une approximation du mo-
de`le mais de la simulation probabiliste. L’avantage de cette me´thode vient de la diminution
du nombre d’appels du processus requis afin de calculer la moyenne et l’e´cart type en compa-
raison a` une approche Monte-Carlo. De plus, cette me´thode n’a pas besoin de la distribution
de probabilite´ de chaque parame`tre (voir Yao et al., 2011). Ceci est un avantage au stade
du design pre´liminaire ou` souvent trop peu d’information est disponible pour attribuer une
distribution aux variables. Cette me´thode peut cependant donner des re´sultats errone´s si la
fonction ne se comporte pas de fac¸on line´aire pour la plage des valeurs des parame`tres avec
une incertitude.
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1.3.3 Me´thode de fiabilite´
Dans les cas ou` la probabilite´ de rencontrer les contraintes est le parame`tre d’inte´reˆt, les
me´thodes de fiabilite´ de premier et second ordre (first order reliability method, second order
reliability method) peuvent eˆtre utilise´es. L’objectif derrie`re ces approches est d’obtenir une
approximation de la probabilite´ de ne pas rencontrer les contraintes, pf qui est de´finie par
l’e´quation 1.4.
pf =
∫
D
p(X)d(X) (1.4)
ou` D est le domaine ou` les contraintes ne sont pas satisfaites et p() est la fonction de dis-
tribution de probabilite´. La me´thode se compose de trois e´tapes distinctes. Premie`rement,
le domaine des parame`tres avec incertitudes et des contraintes est converti dans un domaine
obe´issant a` une loi normale de probabilite´ avec moyenne µ = 0 et un e´cart type σ = 1 en
utilisant le transforme´e de Rosenblatt (voir Rosenblatt, 1952). La deuxie`me e´tape consiste
ensuite a` trouver le point dans le domaine qui donne la plus haute probabilite´ de ne pas ren-
contrer les contraintes, u∗, appele´ le point le plus probable (most probable point). Ce point
repre´sente l’endroit dans le domaine le plus proche de la moyenne ou` les contraintes ne sont
pas rencontre´es. Ceci peut donc eˆtre traduit de fac¸on mathe´matique comme une optimisation
de´crite par l’e´quation 1.5 (voir Yao et al., 2011).{
minimiser : ||u||
tel que : G(u) = 0
(1.5)
ou` u est le vecteur de´crivant les parame`tres avec une incertitude du domaine de´crite par une
loi normale et G(u) = 0 est la surface d’e´tat limite qui de´limite la partie du domaine ou` les
contraintes ne sont pas rencontre´es. Une fois le point le plus probable trouve´, il faut estimer pf .
Dans le cas de la me´thode de fiabilite´ de premier et second ordre, une approximation de G(u)
est faite par de´veloppement en se´rie de Taylor de premier et second ordre respectivement. La
probabilite´ de rencontrer les contraintes est donc calcule´e avec l’e´quation 1.6.
pf = Φ(β) (1.6)
ou` Φ() est la fonction de´crivant la distribution cumulative normale calcule´e avec l’approxima-
tion et β est l’index de fiabilite´ de´finie comme β = ||u|| calcule´ au point le plus probable. La
me´thode de fiabilite´ de premier et second ordre lorsqu’il y a deux parame`tres avec une incer-
titude est illustre´e a` la figure 1.3. L’on peut voir la transformation de Rosenblatt applique´e
au domaine initial ainsi que l’utilisation, au point le plus probable, des deux approximations
de la surface de l’e´tat limite.
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Transformation 
de Rosenblatt
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Figure 1.3 Repre´sentation de la me´thode de fiabilite´ de premier et second ordre (voir Yao
et al., 2011)
1.4 Me´thode d’optimisation avec incertitude
Deux types d’optimisation sont utilise´s afin d’inclure les incertitudes dans le choix du
design : l’optimisation robuste ainsi que l’optimisation fiable. L’optimisation robuste est uti-
lise´e afin de minimiser la sensibilite´ de la performance du design final a` des petites variations
dans les variables d’entre´es. Par exemple, l’optimisation robuste pourrait eˆtre utilise´e afin de
minimiser l’impact de l’incertitude du mode`le de la consommation de carburant sur le design
final. L’optimisation fiable de son coˆte´, de´crit le processus utilise´ afin d’obtenir un design
avec une probabilite´ de ne pas rencontrer les contraintes plus petite qu’un seuil pre´de´fini.
L’incertitude s’applique ici a` des circonstances extreˆmes avec peu de chance de se produire.
Par exemple, dans le design d’un avion, on limite la probabilite´ de rupture de l’aile face aux
incertitudes des conditions d’ope´rations extreˆmes et des proprie´te´s des mate´riaux. Comme
illustre´ a` la figure 1.4, l’optimisation robuste est plus inte´resse´e aux variations qui se pro-
duisent proche de la moyenne et l’optimisation fiable est inte´resse´ aux extreˆmes des fonctions
de distributions (voir Zang et al., 2002). Ces deux me´thodes, bien qu’utilise´es pour des appli-
cations distinctes, ont un fondement mathe´matique similaire. Ceci explique la confusion que
l’on rencontre parfois entre les deux me´thodes. Les deux me´thodologies sont pre´sente´es dans
ce qui suit.
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Variable avec incertitude
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Figure 1.4 Zones d’inte´reˆts pour la fiabilite´ et la robustesse illustre´e sur une distribution
continue (voir Zang et al., 2002)
1.4.1 Optimisation robuste
Un proble`me d’optimisation typique cherche a` minimiser une fonction objectif (facteur
de me´rite) assujettie a` des contraintes qui doivent eˆtre satisfaites. L’e´quation 1.7 peut eˆtre
utilise´e pour de´crire mathe´matiquement un tel proble`me.
minimiser : f(X)
tel que : gi(X) ≤ 0, i = 1, . . . , n,
XI ≤ X ≤ XS
(1.7)
ou` g() repre´sente les fonctions de contraintes d’ine´galite´. Les limites infe´rieures et supe´rieures
des variables sont de´finies par XI et XS respectivement. Dans le cas d’une optimisation
simultane´e de l’ae´ronef et des groupes motopropulseurs, les fonctions objectifs a` minimiser
sont des facteurs de me´rites de haut niveau comme :
– Carburant consomme´
– Frais de fonctionnement
Les contraintes sont souvent de´finies comme des limites a` ne pas de´passer telles que :
– Rayon d’action minimum
– Niveau de bruit produit maximal
– Niveau d’e´mission de polluant maximal
– Couˆt de production maximal
– Durabilite´ minimale
– Limite ae´rodynamique et structurale maximale
– Dimension physique maximale
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Avec la formulation de´crite ci-dessus, “l’optimum” atteint repre´sente l’optimum global
qui de´coule d’une approche de´terministe. Cet optimum global peut cependant eˆtre sensible
a` des variations dans les parame`tres d’entre´es comme illustre´ a` la figure 1.5. Si l’on sait que
des variations ine´vitables existent, il est be´ne´fique de choisir ce qui pourrait paraˆıtre comme
un design non optimal si celui-ci minimise la probabilite´ d’une de´gradation importante de
la performance de l’avion. Ceci repre´sente l’essence meˆme de l’optimisation robuste et peut
eˆtre repre´sente´ mathe´matiquement par l’e´quation 1.8 (voir Yao et al., 2011) ou` l’on minimise
la moyenne de la performance ainsi que l’e´cart type. Ces deux objectifs peuvent eˆtre traite´s
comme un proble`me d’optimisation a` objectifs multiples ou combine´s dans une seule fonction
objectif ponde´re´e. 
minimiser : µf (X), σf (X)
tel que : gi(X) ≤ 0, i = 1, . . . , n,
XI ≤ X ≤ XS
(1.8)
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Figure 1.5 Illustration de design robuste (voir Neufeld, 2010)
La de´finition ci-haut peut eˆtre modifie´e afin de prendre en compte la faisabilite´ des
contraintes lorsque des incertitudes sont pre´sentes. Ceci est appele´ robustesse des contraintes
(voir Gyung-Jin et al., 2006). Puisque plusieurs incertitudes sont de´crites en utilisant des
fonctions de densite´ de probabilite´ qui ont des queues qui tendent vers l’infini, il serait ma-
the´matiquement impossible d’obtenir un design d’un avion qui satisfait les contraintes 100%
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du temps. Une approche commune´ment utilise´e est de de´finir le nombre d’e´carts types, k,
autour de la contrainte originale pour lequel les contraintes doivent toujours eˆtre satisfaites.
Ceci repre´sente une re´duction de la re´gion re´alisable comme illustre´e a` la figure 1.6. Inte´grant
cette modification, l’optimisation robuste qui en de´coule peut eˆtre de´crite par l’e´quation 1.9.
minimiser : µf (X), σf (X)
tel que : gi(X) + kiσgi ≤ 0, i = 1, . . . , n,
XI ≤ X ≤ XS
(1.9)
ou` σg est l’e´cart type calcule´ pour les contraintes.
x1
Région réalisable 
robuste
g2
x2
g1
g’1=g1+k1σg1g’2=g2+k2σg2 
Figure 1.6 Re´duction de la re´gion re´alisable illustrant la robustesse des contraintes
En pratique, afin de ve´rifier si une contrainte est rencontre´e, la valeur de k pour le design
est calcule´e en divisant la diffe´rence entre la valeur de la contrainte a` rencontrer et la moyenne
de la performance par l’e´cart type de la performance. Le design rencontre la contrainte si
le nombre d’e´carts types autour de la contrainte du design est plus grand ou e´gal a` celui
spe´cifie´ par l’utilisateur. Un tel calcul est illustre´ a` la figure 1.7 ou` la fonction de distribution
pourrait repre´senter la distance de de´collage d’un design. Il est a` noter qu’il est important
de s’assurer que la moyenne de la distribution soit du bon coˆte´ de la contrainte ce qui varie
de´pendant si la contrainte est une limite infe´rieure ou supe´rieure.
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Figure 1.7 Calcul du nombre d’e´carts types, k autour d’une contrainte
1.4.2 Optimisation fiable
Le but premier de l’optimisation fiable est d’optimiser la fonction objectif tout en assurant
que la probabilite´ de ne pas rencontrer les contraintes se situe sous un seuil pre´de´termine´.
L’e´quation 1.10 peut eˆtre utilise´e pour de´crire mathe´matiquement l’optimisation fiable (voir
Yao et al., 2011). 
minimiser : f(X)
tel que : Pi{gi(X) ≤ 0} ≥ Ri, i = 1, . . . , n,
XI ≤ X ≤ XS
(1.10)
ou` P{} est la probabilite´ que la contrainte soit rencontre´e et R est la limite qui doit eˆtre
satisfaite. La manie`re dont les contraintes sont traite´es avec l’optimisation fiable est tre`s
similaire a` celle utilise´e pour l’optimisation avec contrainte robuste (voir e´quation 1.9). De
fait, si l’on suppose que l’on connait parfaitement la fonction de distribution de probabilite´, la
limite de la probabilite´ de rencontrer les contraintes peut eˆtre convertie en un nombre d’e´carts
types. Ceci renforce le fait que mathe´matiquement l’optimisation robuste et l’optimisation
fiable sont tre`s semblables. Ce qui les distingue est donc principalement la fonction objectif
ainsi que le type de proble`mes pour lesquels elles sont utilise´es.
L’incertitude pre´sente dans un design peut eˆtre e´tudie´e en utilisant les diffe´rentes me´-
thodes pour propager l’incertitude et me´thodes d’optimisation pre´sente´es dans ce chapitre.
Chaque me´thode posse`de cependant ses avantages et de´savantages qui peuvent seulement
eˆtre analyse´s et compare´s qu’en appliquant les me´thodes directement au syste`me. Lorsque
18
des syste`mes complexes sont e´tudie´s, il est rare de pouvoir pre´dire qu’elle me´thode va eˆtre
la meilleure candidate. Il est donc important de construire le syste`me de fac¸on a` ce qu’il soit
flexible et qu’il permette ainsi a` plusieurs me´thodes d’eˆtre essaye´es. Le prochain chapitre fait
e´tat de la plateforme de design de´veloppe´e afin de permettre l’e´tude de l’incertitude sur le
design d’un avion.
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CHAPITRE 2
PLATEFORME DE DESIGN
Ce chapitre de´crit la plateforme de design qui a e´te´ de´veloppe´e afin de permettre l’e´tude
de l’incertitude sur le design d’avion au stade pre´liminaire. La plateforme utilise une approche
modulaire ou` chaque composant travaille inde´pendamment et est couple´ via un logiciel inte´-
grateur. Quatre modules constituent la plateforme de design, qui sont :
– Un module de performance moteur, qui calcule la performance des groupes motopro-
pulseurs au point design et hors design pour une plage d’altitude et de vitesse.
– Un module de design d’avion, permettant aussi de calculer la performance de celui-ci.
– Un module de calcul du couˆt d’exploitation direct.
– Un module de pre´diction du bruit produit par le moteur et l’ae´ronef.
Le logiciel inte´grateur Isight de Simulia est utilise´ afin de ge´rer l’e´change d’information
entre les diffe´rents modules. Ceci est accompli graˆce aux fonctionnalite´s du logiciel permet-
tant de lire et d’e´crire des donne´es dans des cellules d’un tableur ainsi que d’e´crire et de lancer
un fichier exe´cutable. La me´thodologie d’optimisation robuste a e´te´ de´veloppe´e au travers du
logiciel Isight, ce qui a permis d’utiliser la grande banque de techniques d’optimisation dis-
ponible dans celui-ci. Une strate´gie a` double boucle commune´ment utilise´e pour sa simplicite´
lors d’optimisation avec incertitude fut utilise´e pour de´finir l’e´change d’information au sein de
la plateforme (voir Du et al., 2008). La se´quence d’exe´cution ainsi que les parame`tres e´change´s
dans la boucle d’optimisation sont illustre´s a` la figure 2.1. Lors de l’analyse, l’optimiseur dans
la boucle supe´rieure fournit au module d’analyse d’incertitude des valeurs pour les variables.
Ce module d’analyse d’incertitude calcule la performance de l’avion de´finie par ces variables
incluant l’incertitude. La me´thode utilise´e pour propager l’incertitude (voir le Chapitre 1
pour une liste des me´thodes) de´finit le nombre d’analyse requis ainsi que l’e´chantillonnage
des parame`tres avec une incertitude. Une fois l’analyse de l’incertitude termine´e, les valeurs
des fonctions objectifs sont transmises a` l’optimiseur qui les utilise afin de de´terminer les
valeurs des variables pour la prochaine ite´ration. Si durant le processus N diffe´rents designs
sont analyse´s par l’optimiseur et chaque design requiert M calculs de performance afin de
propager l’incertitude, le nombre total d’exe´cution des modules va eˆtre de N ×M .
Un des proble`mes de´cele´s dans les e´tudes multidisciplinaires d’avion publie´es jusqu’a` ce
jour est qu’elles utilisent des logiciels qui ne sont pas accessibles a` tous les groupes de re-
cherche. Afin de permettre a` d’autres chercheurs de poursuivre ou de refaire la recherche en-
treprise dans le contexte de ce projet, deux approches furent envisage´es : premie`rement tous
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Figure 2.1 E´change d’information entre les diffe´rents modules
les logiciels ne´cessaires auraient pu eˆtre de´veloppe´s a` l’interne, puis mis disponible comme
logiciels libres. L’autre option e´tait d’utiliser des logiciels commerciaux que tous peuvent se
procurer. Cette dernie`re option fut retenue puisqu’elle permet de tirer avantage de logiciels qui
ont de´ja` fait leurs preuves afin de se concentrer a` l’avancement de la recherche. Pour chaque
module, une recherche fut donc entreprise afin de trouver un logiciel commercial qui avait
toutes les fonctionnalite´s ne´cessaires. Les module choisis sont discute´s dans les prochaines
sections.
2.1 Module moteur
Plusieurs logiciels qui permettent le design et l’analyse de la performance de moteurs
d’avion au stade pre´liminaire ont e´te´ de´veloppe´s aux fils des anne´es. Une liste de logiciels
pre´sentement disponible est pre´sente´e au tableau 2.1. Lors du choix du logiciel, deux crite`res
furent utilise´s afin de comparer les diffe´rentes options. Premie`rement, le logiciel choisi devait
eˆtre capable d’eˆtre appele´ via des lignes de commandes afin de rendre la boucle d’optimi-
sation automatique. Deuxie`mement, le logiciel devait eˆtre accessible par tous les centres de
recherche. Des logiciels analyse´s, seulement GasTurb et GSP sont disponibles pour tous les
utilisateurs. Cependant, ni l’un ni l’autre ne peut eˆtre appele´ via des lignes de commandes.
Il fut donc choisi de remplacer l’utilisation directe d’un logiciel dans le module moteur par
un me´tamode`le cre´e´ a` partir d’un des deux logiciels. L’approche ici consiste donc a` obtenir
la performance d’un e´chantillon repre´sentatif de diffe´rents moteurs via le logiciel choisi afin
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de cre´er ensuite une approximation de tout l’espace de design. L’utilisation d’approximations
polynomiales afin de ge´ne´rer une banque de donne´es de moteur a e´te´ utilise´e par Seitz et al.
(2008). La capacite´ du logiciel GasTurb de pouvoir calculer plusieurs points en lot, ce qui
permet d’e´conomiser du temps lors de la cre´ation d’un me´tamode`le, fit finalement pencher
la balance en sa faveur. Cette section de´crit l’approche utilise´e afin de de´finir l’architecture
et le cycle thermodynamique de diffe´rents moteurs avec le logiciel GasTurb. De plus, le me´-
tamode`le de´veloppe´ a` partir des donne´es produites par GasTurb est pre´sente´.
Tableau 2.1 Logiciels de design et d’analyse de moteur
Logiciel Origine Limitation
GasTurb Commercial Interface graphique seulement
ENGGEN NASA Pas disponible pour tous
NEPP NASA Pas disponible pour tous
PASS Commercial Pas disponible pour tous
GSP Commercial Interface graphique seulement
Le logiciel GasTurb permet l’e´tude d’une varie´te´ de turbines a` gaz avec diffe´rentes archi-
tectures. Le logiciel utilise une simulation de ze´ro dimension afin de calculer la performance de
chaque design. Afin de de´finir un moteur, l’utilisateur doit entrer les valeurs des parame`tres
au point de design qui de´finissent le cycle thermodynamique. La performance hors design,
c’est-a`-dire lorsque le moteur doit fonctionner a` une diffe´rente altitude, vitesse ou position
de la manette des gaz qu’au point de design, est calcule´e a` l’aide de courbes caracte´ristiques
provenant de la litte´rature.
Dans le contexte de ce projet, le logiciel GasTurb est utilise´ afin de pre´dire la performance
au point de design et hors design d’un turbore´acteur double corps double flux. Une coupe
transverse d’un tel moteur est illustre´e a` la figure 2.2. Pre`s de trente parame`tres doivent
eˆtre fournis au logiciel afin de de´finir le point de design d’un tel moteur. Cependant pour
la pre´sente e´tude, la majorite´ de ces parame`tres conservent une valeur fixe ou de´pendent
directement des autres parame`tres ce qui limite le nombre de variables. De fait, afin d’assurer
la faisabilite´ du design, le niveau de technologie du noyau (qui inclut la tempe´rature maximale
a` l’entre´e de la turbine, le taux de compression, et les efficacite´s des composants au point de
design) a e´te´ fixe´ par rapport a` celui calcule´ pour le moteur CF34-8E de General Electric
pre´sentement utilise´ sur le Embraer-170, un avion re´gional de soixante-dix places. La me´thode
d’inge´nierie inverse utilise´e en combinaison avec des donne´es tire´es de la litte´rature (voir Daly
et Gunston, 2007) afin de de´finir le cycle du moteur CF34-8E se trouvent dans l’annexe A.
Afin de normaliser les diffe´rents moteurs, le de´bit massique de chaque moteur est ajuste´ de
fac¸on a` obtenir la meˆme pousse´e que celle calcule´e pour le CF34-8E a` un nombre de Mach
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de 0.74 et une altitude de 11 280 m (37 000 ft), soit 12, 28 kN . Le rapport de pression
de la souﬄante, qui est e´troitement lie´ au taux de dilution, est calcule´ afin de minimiser la
consommation spe´cifique du moteur au point de design. De plus, l’efficacite´ polytropique de la
souﬄante est de´termine´e en fonction du rapport de pression obtenu. La variation du rapport
de pression optimise´ en fonction du taux de dilution obtenue est illustre´e a` la figure 2.3. L’on
peut voir qu’un rapport de pression plus petit est ne´cessaire pour un plus grand taux de
dilution. Au final dans le contexte de ce projet, seulement trois parame`tres sont conside´re´s
comme des variables, soit le taux de dilution (BPR), le nombre de Mach de design ainsi que
l’altitude de design. Les bornes des plages possibles pour ces parame`tres sont : 4 a` 20, 0, 65
a` 0, 85, et 8 000 m a` 12 000 m, respectivement. Une liste des parame`tres d’entre´es au point
de design ainsi que leur valeur est pre´sente´e dans le tableau 2.2.
Flux secondaire Flux primaire
Soufflante Compresseur Turbine
Chambre de combustion
Figure 2.2 Coupe transverse d’un turbore´acteur double corps double flux
Les parame`tres de design lors de l’e´tude hors design ont eux aussi e´te´ pre´de´termine´s.
La tempe´rature maximale aux diffe´rentes conditions de vol a e´te´ fixe´e a` celle calcule´e pour
le CF34-8E. De plus, la position du point d’ope´ration de la souﬄante est choisie afin de
maintenir une marge au pompage d’au moins 15% a` haut re´gime. Cette approche se re´ve`le
quelque peu pe´nalisante pour l’efficacite´ des souﬄantes a` tre`s faible rapport de pression.
Ide´alement, le recours a` une tuye`re secondaire a` aire variable serait une option a` conside´rer
lorsque le processus d’optimisation ame`ne le rapport de pression de la souﬄante en dessous
d’un certain seuil. L’ajout d’une telle tuye`re secondaire variable introduirait cependant une
discontinuite´ de masse et de couˆt qui compliquerait quelque peu le processus d’analyse. Cet
aspect, qui a e´te´ de´libe´re´ment ignore´ ici, pourrait justifier un raffinement du mode`le afin
d’eˆtre pris en compte lors de projets futurs. Une conside´ration plus ge´ne´rale de l’ensemble
des discontinuite´s architecturales et ope´rationnelles pourrait a` elle seule justifier un futur sujet
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4 8 12 20
Fan diameter (m) 1,09 1,39 1,65 2,11
17,47 18,55 19,49 21,15 3,68
SFC (mg/NS) 21,15 19,22 18 17,47
Weight (kg) 3325 4252 5266 7581
Pr 2,01 1,634 1,377 1,226
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Figure 2.3 Rapport de pression de la souﬄante en fonction du taux de dilution calcule´ par le
module moteur pour une altitude et vitesse de design fixe
Tableau 2.2 Parame`tres d’entre´es afin de de´finir un moteur a` son point de design
Parame`tre Valeur
Altitude Variable
Vitesse Variable
Taux de dilution Variable
De´bit massique Ajuste´ afin d’obtenir une pousse´e de 12, 28 kN
Rapport de pression de la souﬄante Optimise´ afin de minimiser SFC
Efficacite´ polytropique de la souﬄante Ajuste´e en fonction du rapport de pression
Efficacite´s des composants CF34-8E
Rapports de pression CF34-8E
Tempe´rature a` la sortie CF34-8E
de la chambre de combustion
Extraction de puissance 36, 85 kW
Extraction d’air 0, 30 kg/s
d’e´tude. L’abaissement d’un point de design afin d’e´viter le pompage est illustre´ a` la figure 2.4.
Dans le re´gime au ralenti, la limite impose´e est celle la plus contraignante entre un de´bit de
carburant de 11 % du de´bit maximal, maintenir la vitesse de rotation du compresseur haute
pression a` 60 % de la vitesse maximale, et maintenir la pression de pre´le`vement a` 275 kPa.
Afin de permettre l’automatisation de la plateforme de design, un me´tamode`le fut cre´e´
dans un tableur a` partir des donne´es recueillies du logiciel. Comme mentionne´ plus haut, le
taux de dilution, le nombre de Mach de design ainsi que l’altitude de design repre´sentent les
variables que l’utilisateur posse`de pour de´finir un moteur. Le me´tamode`le de´crit donc l’espace
de design de´limite´ par ces variables. La premie`re e´tape dans la cre´ation du me´tamode`le est
d’obtenir un e´chantillon repre´sentatif de la performance des moteurs qui peut eˆtre obtenue en
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Abaissement du point de designPompage au point hors design
Point hors 
design
Point design
Figure 2.4 Abaissement de la position du point de design sur une courbe caracte´ristique d’un
compresseur afin de maintenir une marge au pompage de 15% au point hors design
variant les trois parame`tres. Puisque la cre´ation et l’analyse de la performance d’un moteur
requie`rent une intervention humaine et donc du temps, l’espace de design a e´te´ analyse´ afin
de choisir de fac¸on strate´gique les points de l’e´chantillon. Ceci a permis d’obtenir une bonne
approximation avec peu de points. En tout, douze diffe´rents moteurs furent analyse´s afin
de cre´er l’approximation. La subdivision de l’espace de design pour l’e´chantillonnage est
repre´sente´e a` la figure 2.5. Pour chaque moteur, plus de mille conditions d’ope´ration ont
e´te´ calcule´es afin d’obtenir la performance a` diffe´rentes altitudes et nombres de Mach pour
cinq conditions de vol c’est-a`-dire puissance maximale au de´collage, puissance maximale en
monte´e, puissance maximale en croisie`re, croisie`re, et ralenti. Les parame`tres enregistre´s a`
chaque condition d’ope´ration furent la pousse´e, le de´bit de carburant, et le de´bit d’air. Le
code utilise´ afin de calculer en lot la performance aux diffe´rentes conditions d’ope´ration pour
un moteur dans le logiciel GasTurb se trouve dans l’annexe B.
La deuxie`me e´tape dans la cre´ation du me´tamode`le est de cre´er une surface de re´ponse.
De fait, afin d’obtenir la performance d’un moteur ailleurs dans l’espace de design sans avoir
recours au logiciel, une se´rie d’interpolation entre les donne´es des moteurs de l’e´chantillon
est faite dans le tableur. Une interpolation line´aire est utilise´e avec le nombre de Mach et
l’altitude et une interpolation quadratique est utilise´e avec le taux de dilution. Les me´thodes
d’interpolation furent choisies en paralle`le avec le nombre de points de l’e´chantillon afin
d’obtenir une erreur de moins de 2% versus ce que le logiciel GasTurb pre´dit. L’erreur a
e´te´ calcule´e en comparant la pousse´e maximale au de´collage ainsi que le de´bit de carburant
en croisie`re pre´dit par le me´tamode`le aux valeurs calcule´es par GasTurb pour six diffe´rents
moteurs. Les valeurs du me´tamode`le et du logiciel obtenues sont illustre´es aux figures 2.6 a`
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2.8. Plusieurs journe´es sont requises afin de ge´ne´rer et valider l’approximation. Cependant,
une fois cre´e´e la performance d’un moteur a` plus de mille conditions d’ope´ration peut eˆtre
calcule´e en moins d’une seconde.
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Figure 2.5 Subdivision de l’espace de design du me´tamode`le du module moteur
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Figure 2.6 Pre´dictions du me´tamode`le du moteur en fonction du taux de dilution compare´es
a` la performance de deux moteurs calcule´e avec GasTurb
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Figure 2.7 Pre´dictions du me´tamode`le du moteur en fonction de l’altitude de design compare´es
a` la performance de deux moteurs calcule´e avec GasTurb
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Figure 2.8 Pre´dictions du me´tamode`le du moteur en fonction du nombre de Mach de design
compare´es a` la performance de deux moteurs calcule´e avec GasTurb
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Comme mentionne´ plus haut, chaque moteur du me´tamode`le est normalise´ avec la meˆme
pousse´e que le CF34-8E. Un facteur de redimensionnement est donc applique´ aux donne´es
apre`s l’interpolation. Avec des re`gles empiriques de mise a` l’e´chelle ceci permet de de´terminer
les dimensions et la performance de moteurs avec diffe´rentes plages de pousse´e.
Le module moteur permet aussi de calculer les dimensions de la turbosouﬄante. De fait,
la ge´ome´trie de chaque moteur est de´finie a` partir d’une ge´ome´trie d’un moteur avec nacelle
courte de re´fe´rence qui est mise a` l’e´chelle a` l’aide de deux parame`tres soit : le diame`tre de la
souﬄante ainsi que la longueur de la nacelle. La longueur de la nacelle de´pend uniquement
du facteur de redimensionnement puisque chaque moteur de l’e´chantillonnage ont la meˆme
pousse´e et taux de compression et donc posse`dent la meˆme longueur avant redimensionne-
ment. Afin de calculer le diame`tre de la souﬄante, le rapport du de´bit massique corrige´ par
rapport a` l’aire frontale de la souﬄante a` puissance maximale en monte´e a e´te´ fixe´ a` une
valeur entre 195 et 220 kg/sec/m2. On conside`re que le coˆne de l’entre´e du moteur a un
diame`tre e´gal a` 30% du diame`tre de la souﬄante. La ge´ome´trie de re´fe´rence ainsi que la
position des dimensions du moteur sont illustre´es a` la figure 2.9.
Longueur de la nacelle
Diamètre 
du cone
Diamètre de 
la soufflante
Figure 2.9 Ge´ome´trie du moteur de re´fe´rence
2.2 Module design et performance avion
Plusieurs logiciels commerciaux qui permettent le design et l’analyse de la performance
d’un avion sont pre´sentement disponibles. Une liste de ces logiciels est pre´sente´e au tableau 2.3
(voir Perez et Martins, 2008). Dans le contexte de ce projet, le logiciel fut choisi en fonction de
trois exigences techniques. Premie`rement, le logiciel choisi devait eˆtre capable d’eˆtre appele´ via
des lignes de commandes afin de rendre la boucle d’optimisation automatique. Deuxie`mement,
il devait eˆtre capable d’importer les donne´es de performance du module moteur. Finalement,
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le logiciel devait eˆtre accessible pour tous les centres de recherche. Parmi les logiciels analyse´s,
Pacelab APD (Aircraft Preliminary Design) est le seul qui re´pondait a` toutes les exigences.
Tableau 2.3 Logiciels de design et d’analyse de performance d’avion
Logiciel Origine Limitation
AAA Commercial Interface graphique seulement,
ne peut pas importer donne´es moteur
ASCYNT Commercial Pas disponible pour tous
FLOPS NASA Pas disponible pour tous
Pacelab APD Commercial -
PASS Commercial Pas disponible pour tous
Piano Commercial Interface graphique seulement
RDS Pro Commercial Interface graphique seulement,
ne peut pas importer donne´es moteur
Le logiciel Pacelab APD est construit sur une plateforme de design qui donne a` l’inge´-
nieur le controˆle du contenu et du processus de design du syste`me. Le logiciel est vendu
pre´configure´ avec des me´thodes semi-empiriques tire´es du livre de Torenbeek (1982) ainsi
que du livre de Raymer (2006). L’inge´nieur peut cependant modifier les e´quations et rajouter
des me´thodes de calculs et des variables. Les fonctionnalite´s du logiciel sont divise´es en cinq
modules principaux :
– un module ge´ome´trique qui permet de de´finir la forme externe de l’avion.
– un module poids qui comptabilise la masse des diffe´rents composants de l’avion.
– un module ae´rodynamique qui pre´dit la traine´e de l’avion a` diffe´rentes vitesses et condi-
tions de vol.
– un module de stabilite´ qui de´termine les dimensions de l’empennage et la position de
l’aile.
– un module d’analyse de performance de la mission.
Le processus de design du logiciel e´tabli pour ce projet est illustre´ a` la figure 2.10. Afin
de faire l’e´tude d’un avion, l’utilisateur doit tout d’abord de´finir la mission, la configuration
de l’avion, ainsi que la ge´ome´trie de l’aile, des moteurs, et du fuselage. Le logiciel permet de
ge´ne´rer une visualisation tri-dimensionnelle de l’avion, ce qui permet une analyse tre`s rapide
du design de l’avion comme illustre´ a` la figure 2.11. Une fonction servant a` de´finir la longueur
des trains d’atterrissage a e´te´ ajoute´e a` ce module afin de maintenir le de´gagement ne´cessaire
entre la nacelle et la piste (voir Daggett et al., 2003). La performance des moteurs doit aussi
eˆtre de´finie a` ce stade. Une fonctionnalite´ d’importation des donne´es de performance du
module moteur a donc e´te´ rajoute´e.
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Oui
Module poids
· structure
· moteur
· équipement
· charge utile
· éléments opérationnels
· carburant
Module 
aérodynamique
· trainée de profil
· trainée de vortex
· trainée de compressibilité
Module stabilité
· empennage
· position de l’aile
Convergence
Module 
performance
· décollage
· montée
· croisière
· descente
· atterrissage
Entrées
· configuration/géométrie
· performance moteur
· mission
Résultats
Figure 2.10 Processus de design du logiciel Pacelab APD e´tabli pour ce projet
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Figure 2.11 Visualisation de l’avion avec le logiciel PACE
Le logiciel utilise ensuite le module poids afin de calculer la masse de chaque composant
de l’avion. La masse ope´rationnelle a` vide (OEW) est calcule´e en additionnant la masse
de la structure, des moteurs, de l’e´quipement, des e´le´ments ope´rationnels ainsi que de la
charge utile. Afin d’augmenter la pre´cision des calculs, l’e´quation qui de´crit la masse des
ailes fut remplace´e par une e´quation de´veloppe´e par Beltramo et al. (1977) qui permet une
plus grande flexibilite´ dans la ge´ome´trie e´tudie´e. La masse de carburant que l’avion peut
transporter est de´finie par le volume des re´servoirs des ailes. La masse de l’avion au de´collage
ne peut cependant pas de´passer la limite de la masse maximale au de´collage (MTOW). Dans
le cas ou` cette limite serait de´passe´e, la quantite´ de carburant disponible est calcule´e comme
e´tant la diffe´rence entre la masse maximale au de´collage et la masse ope´rationnelle a` vide.
Utilisant la ge´ome´trie produite, le module ae´rodynamique permet de pre´dire la traine´e
de l’avion a` diffe´rentes vitesses et conditions de vol. La traine´e est constitue´e ici de trois
diffe´rents composants soit : la traine´e de vortex, la traine´e de profil, ainsi que la traine´e
de compressibilite´. La traine´e de vortex est calcule´e a` l’aide entre autres de la ge´ome´trie
de l’avion, du nombre de Mach, ainsi que du coefficient de portance. La traine´e de profil
repre´sente l’addition de l’aire de traine´e (drag area) de chaque composant. Une correction
est aussi apporte´e afin de prendre en compte les effets associe´s au nombre de Mach critique
avec la traine´e de compressibilite´.
Le module de stabilite´ calcule ensuite la dimension de l’empennage et la position de l’aile.
La dimension du stabilisateur est calcule´e dans ce projet avec un coefficient de volume de
0, 918. La de´rive est dimensionne´e afin de conserver le controˆle de l’avion dans le cas d’une
panne d’un des deux moteurs. De plus, l’aile est positionne´e afin de permettre au centre de
gravite´ de l’avion sans carburant d’eˆtre a` 24% de la corde ae´rodynamique moyenne. Puisque
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un changement des dimensions de l’empannage modifie le poids ainsi que la traine´e de l’avion,
la configuration finale est obtenue en ite´rant entre le module poids et ae´rodynamique ainsi
que le module stabilite´.
Une fois l’avion de´fini, le logiciel calcule la performance de l’avion pour la mission e´tablie
par l’utilisateur. Des exemples de parame`tres calcule´s ici sont la distance franchissable, l’alti-
tude de croisie`re, le temps total, ainsi que la longueur de piste requise pour l’atterrissage et le
de´collage. Un exemple de mission typique divise´e en ses diffe´rentes phases de vol est illustre´
a` la figure 2.12. Trois fonctionnalite´s ont e´te´ rajoute´es a` ce module afin de calculer le profil
de vol de´taille´ du de´collage et de l’atterrissage de l’avion. Ces fonctionnalite´s permettent
d’obtenir les parame`tres requis pour le module bruit, soit l’altitude, la vitesse, ainsi que la
pousse´e. Le code informatique pour chaque fonctionnalite´ se trouve dans l’annexe C.
Lorsque le design ainsi que l’analyse de la performance de l’avion sont termine´s, le logiciel
e´crit dans un fichier les parame`tres ne´cessaires a` l’optimisation graˆce a` une fonctionnalite´
rajoute´e.
10 000 ft
Roulage et 
décollage
Montée
Croisière
Descente
Attérissage et 
roulage
100 MN
Mission Réserve
Réserve de 
route (5%)
Réserve finale 
(30 min)
Réserve de 
dégagement
Figure 2.12 Phases de vol analyse´es
2.3 Module Couˆt
Afin de de´terminer le concept le plus performant, les diffe´rents designs obtenus durant le
design pre´liminaire doivent eˆtre compare´s utilisant des parame`tres de performances telles que
la consommation de carburant, les couˆts d’exploitation, ainsi que le niveau de bruit de l’avion.
Le couˆt d’exploitation est le parame`tre le plus important pour les compagnies de transport
puisqu’il permet de de´terminer la rentabilite´ de l’avion. Les couˆts d’exploitation se divisent
en deux cate´gories, les couˆts directs d’exploitation (DOC) ainsi que les couˆts indirects d’ex-
ploitation (IOC). Les DOC comprennent tous les couˆts ne´cessaires pour faire voler l’avion :
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l’achat de carburant, le salaire de l’e´quipage, les couˆts d’entretien, la de´pre´ciation de l’e´qui-
pement, ainsi que l’assurance. Les IOC sont les couˆts relie´s au reste du fonctionnement de
l’entreprise soit les couˆts de l’e´quipement au sol, de l’administration, et du service de vente.
D’apre`s une e´tude mene´e par Association of European Airlines en 2007, les DOC et IOC
repre´sentent respectivement 60% et 40% des couˆts d’exploitation totaux (voir Association of
European Airlines, 2007). La tendance depuis les dix dernie`res anne´es est une augmentation
de la part des DOC due a` la hausse du prix du carburant. Puisque les IOC ne varient pas en
fonction de l’avion, mais beaucoup en fonction de l’organisation de l’entreprise, le calcul des
DOC est un meilleur indicateur de la performance de l’avion.
Dans la pre´sente e´tude, un module fut de´veloppe´ dans un tableur afin de calculer les
couˆts directs d’exploitation. Le module se base sur une me´thode appele´e DOC + I (Direct
Operating Cost plus Interest) de´veloppe´e par McDonnell Douglas, Boeing et le centre de
recherche Lewis de la NASA afin de pre´dire les couˆts d’exploitation directs (voir Liebeck et
Center, 1995). Cette me´thode a e´te´ utilise´e dans une e´tude faite par Bower et Kroo (2008)
pour minimiser les couˆts d’exploitation et les e´missions des avions. Pour le pre´sent projet, les
hypothe`ses visant a` simuler la variation du couˆt d’acquisition des moteurs ont e´te´ e´tablies
suite a` des discussions avec Pratt & Whitney Canada. La variation du couˆt d’acquisition
des avions a quant a` elle e´te´ estime´e a` partir d’une e´quation tire´e de la me´thode DOC + I.
Les e´quations de la me´thode DOC + I utilise´es se trouvent dans l’annexe D. Les valeurs
e´conomiques d’entre´es ont e´te´ mises a` jour afin de refle´ter le marche´ d’aujourd’hui. Le prix
du carburant, les redevances d’atterrissage, le taux d’inte´reˆt, ainsi que le tarifs d’assurance
sont tire´s du rapport de l’Association of European Airlines (2007). Le nombre de vols par
anne´e est calcule´ a` partir d’une me´thode tire´e du livre de Roskam (2006) qui se base sur
la distance de la mission. Les hypothe`se du mode`le sont e´nume´re´es dans le tableau 2.4.
Les parame`tres d’entre´e utilise´s pour calculer les couˆts d’exploitation avec cette approche
ainsi que la re´partition des diffe´rents composants des frais d’exploitation sont illustre´s a` la
figure 2.13.
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Tableau 2.4 Hypothe`ses lors du calcul des couˆts d’exploitation
Parame`tre Valeur
Distance de la mission, NM 1 750
Utilisation (vols par anne´e) 711
Anne´e de dollars re´els 2010
Prix du carburant, $ /gallon 2,244
Nombre d’e´quipage de conduite 2
Redevance d’atterrissage, $/1 000 lbs 16
Taux horaire du personnel de cabine, $ /h 60
Taux de main-d’œuvre pour l’entretien, $ /h 80
Pe´riode de de´pre´ciation 15 anne´es
Investissements pour les pie`ces de rechange de l’avion 6 % du prix de l’avion
Investissements pour les pie`ces de rechange du moteur 23 % du prix du moteur
Taux d’inte´reˆt 7 %
Pe´riode d’inte´reˆt 15 anne´es
Tarifs d’assurance 0,23 % du prix de l’avion
Valeur re´siduelle apre`s de´pre´ciation 10 %
Paramètres d’entrée
· Carburant total
· Coût du carburant
· Temps total
· Temps en vol 
· Poids maximum au décollage (MTOW)
· Masse à vide maximale (MEW)
· Masse maximale à l’atterrissage (MLW)
· Masse du moteur
· Poussée statique maximale au niveau 
de la mer (SLST)
· Nombre de personnel de cabine
· Redevances d’atterrissage
· Les taux de main-d’œuvre
· Période de dépréciation
· Investissements pour les pièces de 
rechange
· Taux d’intérêt
· Période d’intérêt
· Tarifs d’assurance
Figure 2.13 Parame`tres d’entre´e et de´composition des frais de fonctionnement directs du
module couˆt
2.4 Module Bruit
Le niveau de bruit d’un avion repre´sente un autre parame`tre utilise´ par les compagnies
ae´riennes afin de comparer diffe´rents designs. Le but d’une diminution de bruit est bien
entendu de limiter le de´sagre´ment et les effets ne´fastes du bruit sur la sante´, mais elle permet
aussi aux avions d’atterrir plus tard et donc potentiellement de faire plus de vols en une
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journe´e. Pour eˆtre certifie´, un avion doit se conformer aux normes e´tablies par l’Organisation
de l’aviation civile internationale (OACI)(voir Anon., 2011). Lors du test de certification, trois
microphones dispose´s sur le sol comme illustre´ a` la figure 2.14 enregistrent de fac¸on continue
le niveau de pression acoustique lors d’un atterrissage et de´collage de l’avion. Une correction
est ensuite applique´e en fonction de la fre´quence et de la tonalite´ afin de tenir compte de la
sensibilite´ de l’oreille humaine a` certaines fre´quences et aux irre´gularite´s sonores. Le niveau
de bruit est repre´sente´ par l’inte´grale en fonction du temps des donne´es recueillies a` chaque
point de mesure, mesure´ en EPNdB (Effective Perceived Noise). Les limites qui doivent eˆtre
rencontre´es sont base´es sur le poids maximal au de´collage ainsi que le nombre de moteurs
que l’avion posse`de.
2 000 m 6 500 m
450 mPoint de mesure 
à l’approche
 
Point de mesure 
de décollage
Point de mesure 
latéral
Figure 2.14 Position des trois points de mesures pour calculer le niveau de bruit d’un avion
Le bruit produit par un avion peut eˆtre classe´ en deux cate´gories en fonction de sa source,
soit le moteur et la structure exte´rieure de l’avion. Le bruit relie´ au moteur domine lors du
de´collage puisque le moteur ope`re a` tre`s haute vitesse pour produire la pousse´e requise. Lors
de l’atterrissage cependant, le moteur tourne a` bas re´gime et les volets ainsi que les trains
d’atterrissage sont de´ploye´s ce qui rend le bruit de la structure de meˆme magnitude que le
bruit du moteur (voir Kroo et Shevell, 2006).
Les inge´nieurs peuvent tenter de diminuer l’empreinte sonore de l’avion en modifiant la
ge´ome´trie de l’avion et du moteur ainsi que les proce´dures de de´collage et d’atterrissage.
Des recherches ont cependant trouve´ que seulement des gains marginaux peuvent eˆtre faits
en modifiant seulement les dimensions de l’aile puisque le bruit cause´ par les volets du bord
d’attaque ainsi que du train d’atterrissage domine largement lors de l’atterrissage (voir Iemma
et Diez, 2006; Leifsson et al., 2006). Des approches vers l’ae´roport avec un angle plus prononce´
repre´sentent une me´thode qui permet une re´duction de l’empreinte sonore (voir Antoine et
Kroo, 2002). Une telle modification du protocole repose cependant dans les mains de l’OACI
et non des constructeurs. Malgre´ tout, les gains les plus importants en re´duction de bruit
ont e´te´ rendus possibles et continuent d’eˆtre possibles avec le de´veloppement de moteurs
avec un tre`s haut taux de dilution. Ceci permet de re´duire la vitesse moyenne de l’air a` la
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sortie du moteur et donc le bruit du jet. De fait, une augmentation du taux de dilution des
avions d’aujourd’hui permettrait une re´duction encore plus importante du bruit, par exemple
augmenter le taux de dilution de 6 a` 14 permettrait une re´duction de 8 EPNdB (voir Antoine
et Kroo, 2005).
Dans le contexte de ce projet, le bruit produit par un avion a` chaque point de controˆle est
pre´dit en utilisant des mode`les empiriques. Le module est inte´gre´ au tableur du module moteur
afin d’avoir acce`s a` la performance du moteur a` l’e´tude. Pour l’approche utilise´e, les niveaux de
bruit sont conside´re´s comme e´tant proportionnels aux niveaux de pression acoustique les plus
e´leve´s a` chaque point de mesure. Cette simplification est utilise´e par l’agence responsable du
controˆle du bruit des avions du gouvernement Japonais (voir Yoshioka, 2000). Le bruit pour
chaque source principale du moteur soit le bruit du jet, de la souﬄante ainsi que du noyau
est calcule´ avec les corre´lations des e´quations 2.1 a` 2.3. L’e´quation 2.1 calcule le bruit du jet
en se basant sur la the´orie de Lighthill, qui indique que le bruit produit par un jet circulaire
varie en fonction de la vitesse du jet a` l’exposant huit et du diame`tre de celui-ci a` l’exposant
deux (voir Anon., 1979). L’e´quation 2.2 repre´sente une relation de´termine´e dans l’industrie
afin d’approximer le bruit produit par la souﬄante. Finalement, l’e´quation 2.3 est utilise´e
pour calculer le bruit du noyau en se basant sur le fait que le bruit de gaz d’e´chappement
est proportionnel au travail fait par le moteur (voir Anon., 1979). Pour le cas ou` le niveau de
technologie dans le noyau demeure fixe, le bruit du gaz d’e´chappement peut donc eˆtre relie´
au de´bit massique.
EPNdBjet = 10log10
[
W
(
FN
W
)7]
+Kjet (2.1)
EPNdBsoufflante = 10log10
[
W
(
FN
W
)3]
+Kfan (2.2)
EPNdBnoyau = 10log10
[
W
1 +BPR
]
+Knoyau (2.3)
ou` W et FN sont le de´bit et pousse´e totale non corrige´ respectivement. Les facteurs de
calibration, K, ont e´te´ fixe´s en utilisant des donne´es expe´rimentales du CFM56-3, un moteur
avec un pousse´ de 98 kN et un taux de dilution de 6 (voir Kumasaka et al., 1996). Les facteurs
de calibration obtenus pour les trois points de mesure sont e´nume´re´s dans le tableau 2.5. Le
bruit produit par la structure exte´rieure de l’avion dans le mode`le se voit attribue´ une valeur
fixe pour chaque point de controˆle base´ sur des donne´es d’avion de cent a` cent cinquante
places (voir Kumasaka et al., 1996). Le choix de fixer cette valeur de´coule du fait que les
mode`les empiriques pour pre´dire le bruit de la structure exte´rieure de l’avion sont valables
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pour des ge´ome´tries bien spe´cifiques puisqu’ils ne´cessitent beaucoup de calibration. Pour ce
qui est des mode`les qui tentent de ge´ne´raliser les tendances, ils ne´cessitent un niveau de de´tail
du train d’atterrissage et des volets qui n’est pas disponible lors du design pre´liminaire. A` la
fin, le niveau de bruit a` chaque point de mesure est calcule´ en additionnant le bruit pre´dit
pour les moteurs et la structure externe. Une correction de´crite par l’e´quation 2.4 est ensuite
applique´e afin de prendre en compte une diffe´rence entre l’altitude et la vitesse de l’avion
e´tudie´ et celles des donne´es expe´rimentales aux points de mesure. Le niveau de bruit total
de l’avion est ensuite calcule´ en additionnant le niveau de bruit corrige´ pour chaque point de
mesure. Il est a` noter que dans les calculs, la distance apre`s le de´collage ou` la monte´e se fait
a` puissance re´duite est fixe´e a` 4 877 m (16 000 ft).
4EPNdB = 10log10
[
Altitude expe´rimentale2
Altitude2
]
+ 10log10
[
Mach expe´rimental
Mach
]
(2.4)
Tableau 2.5 Facteurs de calibration pour les trois points de mesure
Point de mesure
Approche Late´ral De´collage
Kjet -23,3 -36,92 -39,88
Kfan 31,5 11,4 10,9
Knoyau 58,4 58,3 52,7
2.5 Validation
Afin de s’assurer que les mode`les de´veloppe´s sont ade´quats pour une e´tude pre´liminaire
d’avion, les pre´dictions des mode`les moteur, performance, et bruit furent compare´es a` des
donne´es disponibles dans la litte´rature. Puisque la plateforme est utilise´e afin d’e´tudier le
design d’un avion de transport re´gional, l’avion de re´fe´rence choisi est un Embraer 170 AR.
2.5.1 Module moteur
Le module moteur fut analyse´ en simulant des turbore´acteurs double corps double flux
posse´dant diffe´rents taux de dilution et pousse´e maximale. Deux moteurs de General Electric
furent choisis pour l’analyse : le CF34-3B pre´sentement utilise´ sur le Bombardier Challenger
600 ainsi que le CF34-10A utilise´ sur le Comac ARJ21. Les parame`tres importants de chaque
moteur se retrouvent au tableau 2.6. Pour l’e´tude, les parame`tres de comparaison choisis sont
la consommation de carburant spe´cifique au de´collage ainsi qu’en croisie`re a` une vitesse de
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Mach = 0.74 et une altitude de 11 278 m (37 000 ft). La pousse´e du moteur ainsi que le taux
de dilution furent utilise´s afin de ge´ne´rer un fichier de performance pour chaque moteur. La
meˆme altitude et nombre de Mach au point de design fut utilise´ pour ceux-ci. Les donne´es
du mode`le ainsi que du constructeur sont pre´sente´es et compare´es au tableau 2.7. De fac¸on
ge´ne´rale, le mode`le pre´dit de fac¸on ade´quate la consommation de carburant en croisie`re. Les
e´carts remarque´s peuvent eˆtre attribue´s au fait que les caracte´ristiques du noyau du moteur
dans le mode`le sont fixes et ne sont donc pas ajuste´es pour correspondre a` ceux des moteurs
de re´fe´rences.
Tableau 2.6 Spe´cifications des moteurs de re´fe´rences (voir Daly et Gunston, 2007)
CF34-10A CF34-3B
Taux de dilution 5 6,2
Pousse´e au de´collage (kN) 81,30 40,99
Rapport de pression 1,5 1,5
Taux de compression 26,3 21,1
Tableau 2.7 Comparaison des pre´dictions du mode`le moteur aux donne´es de la litte´rature
(voir Daly et Gunston, 2007)
CF34-10A CF34-3B
SFC (mg/Ns) Re´elle Mode`le % Erreur Re´elle Mode`le % Erreur
De´collage 10,47 12,15 16,0 9,80 11,32 15,5
Croisie`re 18,39 19,61 6,6 19,49 19,18 -1,6
L’impact du BPR sur la consommation spe´cifique (SFC), la masse du moteur, ainsi que le
diame`tre de la souﬄante est illustre´ a` la figure 2.15 pour une altitude et un nombre de Mach
de design fixes. Il peut eˆtre constate´ qu’une augmentation du BPR permet une diminution de
la consommation de carburant par unite´ de pousse´e au prix d’une augmentation de la masse
du moteur et du diame`tre de la souﬄante. Ces tendances concordent avec ce qui est publie´
a` la figure 4.30 et 4.38 du livre de Torenbeek (1982).
2.5.2 Module performance
La capacite´ du logiciel PACE a` pre´dire la performance d’un avion fut analyse´e en com-
parant les valeurs pre´dites a` ceux d’un logiciel commercial largement utilise´ dans l’industrie,
Piano, ainsi qu’en utilisant des donne´es provenant de la litte´rature. Un Embraer 170 fut
mode´lise´ avec les donne´es et sche´mas disponibles dans la litte´rature. Afin de corriger pour
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Fan diameter (m) 1,09 1,39 1,65 2,11
17,47 18,55 19,49 21,15 3,68
SFC (mg/NS) 21,15 19,22 18 17,47
Weight (kg) 3325 4252 5266 7581
Pr 2,01 1,634 1,377 1,226
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Figure 2.15 Consommation spe´cifique, masse du moteur, et diame`tre de la souﬄante en
fonction du taux de dilution calcule´ par le module moteur pour une altitude et vitesse de
design fixe
des erreurs dans la de´finition de la ge´ome´trie, ce qui affecterait la traine´e de profil, la traine´e
totale du logiciel PACE fut calibre´e avec celle pre´dite par le logiciel Piano en croisie`re a` un
nombre de Mach de 0.78 et une altitude de 10669 m (35 000 ft). Les pre´dictions de perfor-
mance des logiciels furent ensuite compare´es en ge´ne´rant un diagramme de charge utile en
fonction du rayon d’action comme illustre´ a` la figure 2.16. On peut voir que les deux logiciels
se comportent sensiblement de la meˆme fac¸on. De plus, les distances pre´dites par PACE sont
en accord avec celles publie´es par le constructeur (voir Embraer, 2007).
Les distances requises pour le de´collage ainsi que l’atterrissage sont des mesures de perfor-
mances importantes pour le design pre´liminaire de l’avion. De fait, les contraintes impose´es
sur ces valeurs ont des re´percussions sur la masse de l’avion, la surface alaire, ainsi que la
pousse´e requise. Afin de valider la me´thode de Torenbeek utilise´ par PACE pour calculer
ces distances, une e´tude de tendance ou` l’on varie la masse fut faite. Les donne´es recueillies
sont illustre´es a` la figure 2.17 et 2.18. Il peut eˆtre remarque´ que les donne´es de la distance
requise pour le de´collage calcule´ avec PACE sont en accord avec celles calcule´es par Piano et
concordent avec les donne´es de la litte´rature. Les deux logiciels semblent toutefois surestimer
la distance requise pour la piste d’atterrissage. Cette erreur peut eˆtre explique´e par l’absence
d’information sur le coefficient de portance maximal lorsque les volets sont utilise´s.
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Figure 2.16 Charge utile en fonction du rayon d’action pour un Embraer 170 pre´dite par le
logiciel PACE et Piano ainsi que compare´e aux donne´es du constructeur (voir Embraer, 2007)
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Figure 2.17 Distance requise pour le de´collage en fonction de la masse de l’avion pour un
Embraer 170 pre´dite par le logiciel PACE et Piano ainsi que compare´e aux donne´es du
constructeur (voir Embraer, 2007)
2.5.3 Module bruit
La capacite´ du module bruit a` pre´dire le niveau de bruit d’un avion re´gional a e´te´ e´tudie´e
en comparant les donne´es pre´dites a` celles de la litte´rature. Les valeurs du niveau de bruit
mesure´es et pre´dites de l’avion de re´fe´rence aux trois points de mesure sont donne´es dans le
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Figure 2.18 Distance requise pour l’atterrissage en fonction de la masse de l’avion pour
un Embraer 170 pre´dite par le logiciel PACE et Piano ainsi que compare´ aux donne´es du
constructeur (voir Embraer, 2007)
tableau 2.8. Il peut eˆtre constate´ que le mode`le surestime le bruit d’un Embraer 170. Ceci
peut eˆtre attribue´ au fait que le mode`le est calibre´ sur des donne´es repre´sentant le niveau de
technologie en 1992 soit douze anne´es avant l’entre´e en service de l’Embraer 170. L’e´cart plus
grand au point de mesure de de´collage est cause´ par le fait que la distance a` partir de laquelle
la pousse´e est diminue´e n’est pas connue. En se comparant aux re´sultats obtenus par Antoine
(2004) avec le logiciel ANOPP de la NASA, on peut constater que les tendances importantes
sont capture´es par le mode`le. Ainsi comme illustre´e a` la figure 2.19, une augmentation du
taux de dilution permet une re´duction importante du niveau de bruit aux points de mesure
de de´collage et late´ral. De plus, a` de tre`s haut taux de dilution, le niveau de bruit a` l’approche
domine et les re´ductions possibles diminuent.
Tableau 2.8 Niveaux de bruit pour un Embraer 170 compare´s aux valeurs pre´dites par la
plateforme de design (voir Shuttle America, 2008). Toutes les mesures sont en EPNdB
Point de mesure Re´elle Mode`le Erreur
Approche 94,9 95,5 0,6
Late´ral 92,3 94,5 2,2
De´collage 84,1 87,4 3.3
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Figure 2.19 Niveau de bruit aux trois points de mesure en fonction du taux de dilution
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CHAPITRE 3
OPTIMISATION SOUS INCERTITUDE
Cette section porte sur l’utilisation des concepts d’incertitude et de la plateforme de design
de´cris aux chapitres 1 et 2 afin d’optimiser un avion re´gional. Dans la premie`re partie de ce
chapitre, les re´sultats d’optimisations de´terministes de l’avion sont pre´sente´s. Ceux-ci servent
de point de comparaison afin de pre´senter les effets de l’incertitude sur le design. Les incerti-
tudes du mode`le et ope´rationnelle/environnementale ainsi que les me´thodes utilise´es afin de
propager l’incertitude sont ensuite pre´sente´es. Finalement, les re´sultats d’optimisations ro-
bustes en conside´rant les incertitudes du mode`le ainsi qu’ope´rationnelles/environnementale
se´pare´ment sont pre´sente´s.
L’avion utilise´ dans l’e´tude est un avion re´gional de soixante-dix places avec une configu-
ration standard et deux moteurs positionne´s sous les ailes. Les variables utilise´es dans l’e´tude
sont e´nume´re´es a` la table 3.1. Les plages de ceux-ci ont e´te´ de´termine´es en s’assurant que
les mode`les utilise´s dans la plateforme de design soient toujours valides. Les contraintes qui
ont besoin d’eˆtre rencontre´es lors de toutes les optimisations sont re´pertorie´es au tableau 3.2.
La contrainte de la longueur de piste au de´collage ainsi qu’a` l’atterrissage repre´sentent les
valeurs du Embraer 170 calcule´es a` l’aide du logiciel.
Tableau 3.1 Variables et plage permise pour l’optimisation
Variable Min Max
MTOW, kg 31 700 45 000
Surface alaire, m2 60 90
E´paisseur relative, % 7 15
Allongement 5 13
Angle de fle`che, deg 0 35
Effilement 0,2 0,7
Nombre de Mach en croisie`re 0,65 0,85
Taux de dilution 4 20
Nombre de Mach de design du moteur 0,65 0,85
Altitude de design du moteur, m 8 000 12 000
Facteur de redimensionnement 0,5 2
du moteur base´ sur la pousse´e
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Tableau 3.2 Contraintes pour l’optimisation
Contrainte Valeur
Distance franchissable, NM ≥ 1 751
Longueur de piste au de´collage, m ≤ 1 651
Longueur de piste a` l’atterrissage, m ≤ 1 311
Pente de monte´e sur un seul moteur ≥ 0,024
Marge statique ≥ 0,05
Quantite´ de carburant Volume de carburant ≤ Volume des re´servoirs
3.1 Optimisation de´terministe
Trois optimisations de´terministes a` un seul objectif furent initialement faites. Ceux-ci
servent comme cas de re´fe´rence aux fins de comparaison avec les re´sultats obtenus en consi-
de´rant l’incertitude. La me´thode du recuit simule´ adaptable (adaptive simulated annealing)
fut utilise´e pour ces proble`mes d’optimisation a` objectif unique. Chaque optimisation avait
une limite de 5 000 ite´rations et utilisait une semence initiale ale´atoire. La combinaison
avion-moteur recherche´e pour chaque optimisation e´tait :
– Design A : minimiser les couˆts d’exploitation
– Design B : minimiser le carburant consomme´ en fixant le nombre de Mach en croisie`re
a` 0, 78, ce qui refle`te la vitesse de croisie`re des avions a` re´action d’aujourd’hui
– Design C : minimiser les couˆts d’exploitation en fixant le nombre de Mach en croisie`re
a` 0, 78, ce qui refle`te la vitesse de croisie`re des avions a` re´action d’aujourd’hui
Les re´sultats obtenus pour chaque cas sont e´nume´re´s au tableau 3.3. Le plan de l’avion
optimise´ afin de minimiser les couˆts d’exploitation avec un nombre de Mach fixe est illustre´
a` la figure 3.1. On peut constater, d’apre`s les valeurs dans le tableau 3.3, que le Design C
converge vers une ge´ome´trie similaire a` celle d’un Embraer 170. Le niveau de bruit plus petit
du Design C par rapport au Embraer 170 est explique´ par le taux de dilution plus grand de
ces moteurs. Il est a` noter que les donne´es du Embraer 170 dans le tableau proviennent de
donne´es et sche´mas disponibles dans la litte´rature (voir Embraer, 2007; Daly et Gunston,
2007; Shuttle America, 2008).
Pour le cas ou` le nombre de Mach est variable (Design A), le couˆt e´leve´ du carburant
(2, 244 $/gallon) a pousse´ la configuration vers une plus petite consommation de carburant
(10% plus petite que le Design C) avec un avion conc¸u pour une vitesse de croisie`re plus lente
de 0, 714 Mach et un moteur plus efficace quoique plus lourd et pre´sentant un taux de dilution
plus e´leve´ de 9, 18 (7, 20 pour le Design C). La part importante occupe´e par les de´penses relie´es
a` l’achat du carburant dans le DOC limite la diffe´rence entre les deux avions avec une vitesse
de croisie`re fixe (Design B et C). De fait, les deux designs posse`dent une ge´ome´trie des ailes
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tre`s semblable. L’avion optimise´ pour minimiser le carburant consomme´ (Design B) posse`de
cependant un moteur diffe´rent lui permettant une diminution de consommation de carburant
de 1, 1%. Son plus haut taux de dilution procure aussi a` cet avion une re´duction de 6 EPNdB
du niveau de bruit par rapport au Design C. Le plan de tous les avions optimise´s sont illustre´s
a` la figure 3.9 a` la fin du chapitre.
Tableau 3.3 Donne´es des avions optimise´s de fac¸on de´terministe afin de : minimiser les couˆts
d’exploitation (Design A), minimiser le carburant consomme´ en fixant le nombre de Mach en
croisie`re a` 0, 78 (Design B), et de minimiser les couˆts d’exploitation en fixant le nombre de
Mach en croisie`re a` 0, 78 (Design C). Les donne´es sont compare´es a` un Embraer 170 AR
Parame`tre Design A Design B Design C E170
Re´sultats
DOC annuel, E7$ 1,306 1,352 1,330 -
Carburant total, kg 5 337 5 867 5 931 -
Temps total , h 4,74 4,45 4,43 -
Marge cumule´e du bruit, EPNdB 8 10 4 0
Variables
MTOW, kg 34 470 37 614 36 623 38 600
Surface alaire, m2 66,4 76,1 76,1 72,7
E´paisseur relative, % 13,9 10,9 11,2 11,85
Allongement 12,6 10,4 10,8 8,00
Angle de fle`che, deg 15,0 25,6 25,7 24,0
Effilement 0,211 0,228 0,239 0,238
Nombre de Mach en croisie`re 0,714 0,78 0,78 0,78
Taux de dilution 9,18 10,1 7,20 5,1
Nombre de Mach de design du moteur 0,60 0,73 0,61 0,74
Altitude de design du moteur, m 11 889 12 000 12 000 11 280
Facteur de redimensionnement 0,784 0,959 0,888 -
3.2 Parame`tres avec incertitude
Deux types d’incertitudes ont e´te´ inte´gre´s dans le processus de design de l’avion re´gio-
nal soit les incertitudes du mode`le ainsi qu’ope´rationnelle/environnementale. Les erreurs qui
de´coulent des approximations faites dans le mode`le sont prises en compte a` l’aide de trois
facteurs qui modifient la traˆıne´e totale, le poids, ainsi que la consommation de carburant
pre´dites. Il est a` noter que le facteur de de´bit carburant refle`te l’incertitude relie´e a` la perfor-
mance du moteur seulement, et non les effets secondaires lie´s au facteur d’e´chelle du moteur
ou au re´gime d’ope´ration dicte´ par l’avion. Des inge´nieurs de l’industrie ont fourni un estime´
de l’incertitude des parame`tres pour le niveau de fide´lite´ utilise´ dans ce projet en spe´cifiant
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Figure 3.1 Plan de l’avion optimise´ pour minimiser le DOC avec un nombre de Mach en
croisie`re de 0, 78
une plage repre´sentant 95% des valeurs possibles. Les trois parame`tres avec la valeur de leurs
bornes sont e´nume´re´s dans le tableau 3.4. Les parame`tres sont mode´lise´s en supposant une
distribution de probabilite´ uniforme ou` les valeurs fournies de´finissent les limites de la distri-
bution. L’hypothe`se de la distribution uniforme vient du fait qu’elle repre´sente ade´quatement
le niveau d’information disponible a` ce stade de design. Il n’est pas re´aliste d’associer une
distribution de probabilite´ gaussienne lorsque l’information recueillie contient seulement une
plage de valeurs avec une probabilite´. Un exemple de la distribution utilise´e est illustre´ a` la
figure 3.2 pour le cas du facteur du coefficient de traine´e.
Tableau 3.4 Plage des parame`tres du mode`le avec une incertitude
Parame`tre Min Max
Facteur du coefficient de traˆıne´e 0,97 1,03
Facteur de la masse ope´rationnelle a` vide (OEW) 0,945 1,055
Facteur du de´bit de carburant 0,97 1,03
Du coˆte´ des incertitudes ope´rationnelles/environnementales, l’effet de l’incertitude du prix
de carburant futur sur le design optimal a e´te´ e´tudie´. Le choix de ce parame`tre vient du fait
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Figure 3.2 Distribution du facteur du coefficient de traˆıne´e et du prix du carburant pour
l’anne´e 2035
qu’il repre´sente le plus grand composant du DOC et comporte une tre`s grande incertitude. Le
parame`tre avec une incertitude ici est donc le prix du carburant a` l’anne´e 2035, soit le milieu
de la vie utile d’un avion e´tudie´ dans les anne´es a` venir au stade de design pre´liminaire (voir
Roskam, 2006). D’apre`s une e´tude faite par le US DOE, US Department of Energy (2011) les
pre´dictions optimiste, moyenne, et pessimiste du prix du brut en 2035 sont respectivement
121, 303, et 484 cent/gallon en dollars re´els de 2010. L’historique du prix du brut depuis le
de´but des anne´es quatre-vingt-dix ainsi que les pre´dictions pour l’anne´e 2035 sont illustre´es
a` la figure 3.3. Afin de calculer le DOC, le rapport entre le prix du carburant pour avion et
du brut pour l’anne´e 2010, soit 1, 19, est utilise´ afin de pre´dire le prix du carburant en 2035
(voir Airlines for America, 2011). En conside´rant l’effet anticipe´ d’un resserrement des normes
environnementales il n’est pas exclu qu’une taxation environnementale soit e´ventuellement
applique´e. Une telle taxation aurait pour effet de faire grimper le prix du carburant au dela`
des valeurs cite´es pre´ce´demment. Afin de refle´ter ade´quatement le niveau d’information de
l’incertitude du prix du carburant, une distribution triangulaire est utilise´e en utilisant les
pre´dictions optimiste et pessimiste comme points extreˆmes de la distribution. La distribution
de l’incertitude du prix de carburant est illustre´e a` la figure 3.2.
3.3 Choix des me´thodes pour propager l’incertitude
Plusieurs me´thodes pour calculer la propagation de l’incertitude ont e´te´ pre´sente´es au
chapitre 1. Dans le contexte d’une optimisation robuste, trois approches peuvent eˆtre utilise´es
soit : une me´thode de moment, une me´thode Monte-Carlo couple´e avec un me´tamode`le, et une
me´thode Monte-Carlo couple´e directement avec les modules. La meilleure me´thode de´pend
du syste`me a` l’e´tude ainsi que des parame`tres avec une incertitude. Puisque les incertitudes
47
0
100
200
300
400
500
600
1990 1995 2000 2005 2010 2015 2020 2025 2030 2035
C
e
n
t/
g
a
ll
o
n
Année
2010Historique Projections
Prix élevé
Prix bas
Prix moyen
Figure 3.3 Projections du prix du brut pour l’anne´e 2035 en dollars re´els de 2010 (voir US
DOE, US Department of Energy, 2011)
du mode`le ainsi qu’ope´rationnelles/environnementale n’agissent pas sur le meˆme module de
la plateforme de design, la fac¸on de propager l’incertitude de chacun est traite´e de fac¸on
inde´pendante.
L’incertitude du prix du carburant, qui entre en jeu dans le module couˆt, peut eˆtre pro-
page´e en utilisant une me´thode de moment. Afin qu’un mode`le puisse eˆtre approxime´ par
un de´veloppement en se´rie de Taylor, le mode`le doit se comporter de fac¸on line´aire avec
chaque parame`tre ayant une incertitude. Dans le cas pre´sent, la valeur du DOC repre´sente
une addition de chaque composant du couˆt et donc change de fac¸on line´aire avec le couˆt
du carburant. L’utilisation du de´veloppement par se´rie de Taylor permet donc de capturer
parfaitement l’effet du changement du prix du carburant sur le DOC. De plus, la me´thode
de moment dans le cas pre´sent ou` il y a qu’un seul parame`tre avec incertitude, repre´sente
la me´thode qui ne´cessite le moins d’analyses et donc est la me´thode qui prend le moins de
temps de calcul.
Du coˆte´ des incertitudes du mode`le, qui entre en jeu dans le module performance avion,
une e´tude de line´arite´ du syste`me a e´te´ faite afin de de´terminer si la me´thode de moment peut
eˆtre utilise´e afin de propager ces incertitudes. Comme illustre´ a` la figure 3.4 avec le facteur
de la masse ope´rationnelle a` vide, le mode`le ne se comporte pas de fac¸on line´aire sur toute la
plage de valeur possible. Le coude dans la courbe provient de la contrainte de carburant et de
la masse maximale au de´collage qui ne peuvent pas eˆtre de´passe´es. La me´thode de moment
ne peut donc pas eˆtre utilise´e pour propager l’incertitude du mode`le.
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Figure 3.4 Analyse de la line´arite´ du syste`me lorsque soumis a` des variations d’un parame`tre
avec incertitude
La seconde me´thode e´tudie´e afin de propager l’incertitude du mode`le fut la me´thode
Monte-Carlo couple´e avec un me´tamode`le. Celle-ci repre´sente la me´thode avec le temps de
calcul le plus petit apre`s la me´thode de moment. Afin de de´terminer si la complexite´ du
syste`me peut eˆtre capture´e par une approximation, trois diffe´rentes approximations furent
teste´es soit : une surface de re´ponse quadratique et cubique ainsi qu’un re´seau neuronal (voir
Simpson et al., 2001). Chaque approximation fut de´veloppe´e avec un e´chantillonnage latin
hypercube de 3 216 designs couvrant tout l’espace de design de´fini par les plages des va-
riables e´nume´re´es dans le tableau 3.1. La capacite´ de chaque approximation a` mode´liser la
performance d’avion fut de´termine´e en comparant les valeurs pre´dites des approximations
pour 171 designs a` ceux obtenues directement avec la plateforme de design. Il fut de´termine´
que l’approximation par re´seau neuronal pre´sente les plus petites erreurs. Les niveaux d’er-
reurs obtenus avec le re´seau neuronal sont e´nume´re´s dans le tableau 3.5. Il peut eˆtre constate´
que le coefficient de de´termination du DOC ainsi que de la longueur de piste au de´collage
demeure trop faible afin de justifier l’utilisation de l’approximation. Ces re´sultats indiquent
qu’une approximation ne capture pas toutes les complexite´s du syste`me et donc fausserait
les re´sultats lors d’une optimisation robuste.
Par processus d’e´limination, la me´thode Monte-Carlo couple´e directement avec les mo-
dules repre´sente la seule me´thode envisageable afin de propager les incertitudes du mode`le.
Cette approche ne comporte pas d’approximation et donc fonctionne avec tous les syste`mes.
Afin de limiter le nombre d’e´valuations requis, la me´thode d’e´chantillonnage descriptif est
utilise´e. Une analyse a e´te´ faite afin de de´terminer le nombre de points requis afin d’obtenir
un portrait ade´quat de l’impact de l’incertitude. Le tableau 3.6 pre´sente les re´sultats obte-
49
Tableau 3.5 Niveaux d’erreurs d’une approximation avec re´seau neuronal
Parame`tre R2 Erreur moyenne, %
DOC 0,888 4,4
Marge cumule´e du bruit 0,985 1,36
Longueur de piste au de´collage 0,571 6,6
Longueur de piste a` l’atterrissage 0,996 0,9
Pente de monte´e sur un seul moteur 0,996 1,29
nus avec 5, 10, 100, et 1000 points en utilisant une semence initiale identique en utilisant la
configuration du Design C. Il peut eˆtre constate´ que la moyenne du DOC demeure fixe entre
les diffe´rents cas. On peut constater une diffe´rence de 14% entre la valeur de l’e´cart type du
DOC calcule´e avec 5 et 1 000 points, de 4% entre celle de 10 et 1 000 points et de 1% entre
celle de 100 et 1 000 points. De plus, seul le nombre d’e´carts types de la contrainte de la
distance franchissable change d’un cas a` l’autre. Il y a une diffe´rence de 6% entre la valeur du
nombre d’e´carts types pour la contrainte de la distance franchissable calcule´e avec 5 et 1 000
points, de 7% entre celle de 10 et 1 000 points et de 2% entre celle de 100 et 1 000 points.
Des niveaux d’erreurs similaires ont e´te´ obtenus en utilisant une semence initiale diffe´rente.
Dans le contexte d’une e´tude au stade pre´liminaire de design, l’erreur obtenue avec 10 points
d’e´chantillonnage est juge´e acceptable compte tenu du temps de calcul e´conomise´. L’approche
utilise´e afin de propager l’incertitude du mode`le est donc une me´thode Monte-Carlo couple´e
directement avec les modules utilisant un e´chantillonnage descriptif de 10 points. Avec la
plateforme de design de´veloppe´e, cette approche prend en moyenne 87 secondes pour e´valuer
l’incertitude d’un design.
Tableau 3.6 Analyse de la Me´thode Monte-Carlo avec une me´thode d’e´chantillonnage des-
criptif
Nombre de points
Parame`tres 5 10 100 1000
Objectifs
Moyenne du DOC annuel, E7$ 1,288 1,289 1,289 1,289
E´cart Type du DOC annuel, $ 722 520 657 430 628 299 634 397
Nombre d’e´carts types pour les contraintes
Distance franchissable -0,567 -0,555 -0,614 -0,600
Longueur de piste au de´collage >5 >5 >5 >5
Longueur de piste a` l’atterrissage >5 >5 >5 >5
Pente de monte´e sur un seul moteur >5 >5 >5 >5
Marge statique >5 >5 >5 >5
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3.4 Optimisation robuste conside´rant l’incertitude
ope´rationnelle/environnementale
La premie`re optimisation robuste pre´sente´e se rapporte a` l’incertitude du prix du carbu-
rant pour l’anne´e 2035. Si l’on se re´fe`re a` l’e´quation 1.8, l’objectif est de trouver la plage de
design d’avion avec comme extreˆme l’avion qui obtient la moyenne du DOC la plus petite et
a` l’autre extreˆme la configuration la plus robuste et donc qui minimise l’e´cart type du DOC.
Puisque l’incertitude pour ce cas n’influence pas les contraintes, seulement la robustesse de
l’objectif a besoin d’eˆtre conside´re´e. L’objectif final est de pouvoir positionner son avion pour
le marche´ futur en ayant connaissance du niveau de risque qui s’y rattache.
Le premier cas e´tudie´ est lorsque le nombre de Mach en croisie`re est fixe´ a` 0, 78. Une
optimisation a e´te´ faite afin de trouver la configuration qui minimise la moyenne du DOC
annuel (Design D). Puisque l’incertitude affecte directement le prix du carburant, l’avion
le plus robuste est l’avion avec la plus petite consommation de carburant de´fini plus toˆt
comme le Design B. Le tableau 3.7 pre´sente les re´sultats des deux designs. Le plan des avions
optimise´s sont illustre´s a` la figure 3.9 a` la fin du chapitre. Il peut eˆtre remarque´ que le Designs
B et le Design D ont seulement une diffe´rence de consommation de carburant de 0, 19% qui
est dans la marge d’erreur de convergence de l’optimisation. Le plus haut prix du carburant
a donc force´ le design qui minimise le DOC vers une configuration qui minimise le carburant
consomme´. Ceci indique que lorsque le nombre de Mach est fixe´ a` 0, 78, l’avion le plus robuste
repre´sente aussi l’avion avec la moyenne du DOC la plus petite. Afin d’optimiser la prochaine
ge´ne´ration d’avion avec un nombre de Mach de croisie`re e´leve´, la fonction objectif peut donc
eˆtre simplifie´e en e´tudiant seulement la consommation de carburant.
Le deuxie`me cas e´tudie´ sous incertitude ope´rationnelles/environnementale conside`re le
nombre de Mach en croisie`re variable. Comme dans le premier cas, deux optimisations ont
e´te´ faites afin de trouver la configuration qui minimise l’e´cart type du DOC annuel (Design E)
ainsi que la configuration qui minimise la moyenne du DOC annuel (Design F). Le tableau 3.8
pre´sente les re´sultats obtenus. Le plan des avions optimise´s sont illustre´s a` la figure 3.9 a` la fin
du chapitre. Il peut eˆtre constate´ que les deux configurations pour ce cas sont tre`s diffe´rentes
l’une de l’autre. De fait, le Design E a une consommation de carburant 7, 8% plus petite que
le design F. Ce gain est obtenu au de´triment de la vitesse de croisie`re qui passe de 0, 724
pour le Design F a` 0, 653 pour le Design E soit la limite infe´rieure impose´e. Cette vitesse plus
basse permet au Design E de posse´der un taux de dilution tre`s e´leve´ de 16, 2.
En comparant les donne´es du tableau 3.8 et du tableau 3.3, il peut eˆtre remarque´ que le
Design F posse`de une configuration et une consommation de carburant presque identique au
Design A. On peut donc conclure que le prix du carburant n’a pas d’influence sur le design
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Tableau 3.7 Donne´es d’un avion optimise´ afin de minimiser la consommation de carburant
(Design B) ainsi qu’un avion optimise´ afin de minimiser la moyenne du DOC (Design D) avec
un nombre de Mach en croisie`re fixe a` 0, 78
Parame`tres Design B Design D
Re´sultats
Moyenne DOC, E7$ 1,537 1,525
Carburant total, kg 5 867 5 856
Temps total , h 4,45 4,44
Marge cumule´e du bruit, EPNdB 10 4
Variables
MTOW, kg 37 614 37 249
Surface alaire, m2 76,1 79,4
E´paisseur relative, % 10,9 11,0
Allongement 10,4 12,2
Angle de fle`che, deg 25,6 24,9
Effilement 0,228 0,220
Nombre de Mach en croisie`re 0,78 0,78
Taux de dilution 10,1 7,16
Nombre de Mach de design du moteur 0,73 0,66
Altitude de design du moteur, m 12 000 12 000
Facteur de redimensionnement 0,959 0,887
optimise´ lorsque la moyenne du DOC est minimise´e avec un nombre de Mach variable.
Il est inte´ressant d’e´tudier le compromis entre un design moins sensible aux changements
du prix du carburant et un design avec une moyenne du DOC plus petite. Le Design E
posse`de un e´cart type du DOC 8, 5% plus petit que le Design F. Ceci vient cependant au prix
d’une augmentation du DOC moyen de 2, 4%. De plus, l’incertitude sur le prix du carburant
est telle que les fonctions de distribution des deux designs se superposent partiellement. Ceci
veut dire que pour une plage de valeur du couˆt du carburant, le Design E a` la possibilite´
d’avoir un DOC e´gal ou plus petit que le Design F. Utilisant la me´thode de´veloppe´e dans
l’annexe E on peut calculer que le Design E a 40, 4% de chance d’avoir un DOC infe´rieur a`
celui du Design F. La question se pose donc : quel design repre´sente le meilleur choix pour
les compagnies ae´riennes ? La re´ponse : c¸a de´pend. C’est-a`-dire, on ne peut pas de´finir un
design qui repre´sente le meilleur choix pour toutes les compagnies ae´riennes puisque celui-ci
de´pend du processus strate´gique qui est propre a` chaque compagnie. Une compagnie ae´rienne
avec un plan de gestion minimisant le risque va favoriser le choix d’un avion moins sensible
aux variations du prix du carburant. Par contre, une compagnie avec une structure financie`re
permettant d’aller vers des investissements plus risque´s avec le potentiel de retombe´es plus
grand va tendre vers le design qui minimise les couˆts d’exploitation. D’autres facteurs externes
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doivent aussi eˆtre pris en compte tels que les normes environnementales qui vont entrer en
vigueur dans le futur et qui peuvent favoriser le choix d’un design avec un taux de dilution plus
grand afin de minimiser le bruit. L’investissement requis dans les infrastructures d’assemblage
peut, a` l’inverse, favoriser le choix d’un design avec une configuration se rapprochant des
avions et moteurs en production aujourd’hui.
Tableau 3.8 Donne´es d’un avion optimise´ afin de minimiser l’e´cart type du DOC (Design E)
ainsi qu’un avion optimise´ afin de minimiser la moyenne du DOC (Design F) avec un nombre
de Mach en croisie`re variable
Parame`tres Design E Design F
Re´sultats
Moyenne DOC, E7$ 1,514 1,478
E´cart type DOC, E6$ 1,004 1,089
Carburant total, kg 4 889 5 305
Temps total , h 5,01 4,70
Marge cumule´e du bruit, EPNdB 13 7
Prix de l’avion, E6$ 32,54 31,21
Variables
MTOW, kg 35 788 34 944
Surface alaire, m2 74,81 71,4
E´paisseur relative, % 11,8 12,3
Allongement 13,0 12,7
Angle de fle`che, deg 14,4 17,5
Effilement 0,552 0,214
Nombre de Mach en croisie`re 0,653 0,724
Taux de dilution 16,2 8,97
Nombre de Mach de design du moteur 0,83 0,72
Altitude de design du moteur, m 11 681 11 612
Facteur de redimensionnement 0,668 0,772
3.5 Optimisation robuste conside´rant les incertitudes du mode`le
La deuxie`me se´rie d’optimisation robuste faite met en e´vidence l’impact de l’incertitude
du mode`le lors du design pre´liminaire. En effet, les approximations faites afin de repre´senter
les diffe´rents syste`mes physiques lors du design pre´liminaire comportent des incertitudes.
La performance d’un design e´tudie´ a` ce stade comporte donc un degre´ d’incertitude qui
peut eˆtre interpre´te´ comme e´tant la probabilite´ que le design choisi ne´cessite des corrections
couteuses a` un stade avance´ du de´veloppement. Lors d’une optimisation robuste conside´rant
les incertitudes du mode`le, deux niveaux de robustesse peuvent eˆtre recherche´s. Comme
indique´ a` l’e´quation 1.9, un inge´nieur peut rechercher la robustesse de l’objectif et donc pour le
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cas pre´sent, limiter l’impact des incertitudes sur la performance de l’avion. En d’autres mots,
augmenter la robustesse de l’objectif permet a` l’inge´nieur d’avoir une plus grande certitude
sur la performance de l’avion a` un stade plus avance´. Puisque les incertitudes du mode`le
ont un effet sur des performances de l’avion qui sont soumises a` des contraintes, l’inge´nieur
peut aussi rechercher la robustesse des contraintes. Celle-ci lui permet de de´finir un nombre
d’e´carts types pour lequel les contraintes doivent eˆtre satisfaites. Augmenter la robustesse
des contraintes permet d’augmenter la probabilite´ que les contraintes vont continuer d’eˆtre
rencontre´es lors du design plus de´taille´. Ceci a pour effet d’e´viter des phases de re´-inge´nieries
tre`s couteuses et qui induisent des retards de livraison.
L’e´tude courante s’est penche´e sur le design d’un avion lorsque le nombre de Mach en
croisie`re est fixe a` 0, 78 et posse`de les parame`tres avec une incertitude e´nume´re´s au tableau
3.4. Afin de pouvoir quantifier le compromis entre un design robuste et un gain potentiel
en performance, une optimisation robuste avec comme objectifs la moyenne du DOC annuel
ainsi que l’e´cart type du DOC annuel a e´te´ faite. La me´thode d’optimisation multi-objectif
utilise´e est AMGA (Archive based Micro Genetic Algorithm). Deux cas pour la robustesse des
contraintes ont e´te´ e´tudie´s, l’un avec un nombre d’e´carts types autour des contraintes, k, d’au
moins 0, 5 et l’autre d’au moins 2, 0. Les re´sultats obtenus pour ces deux optimisations sont
illustre´s a` la figure 3.5 et la figure 3.6. Chaque point sur les graphiques repre´sente un design
obtenu durant l’optimisation qui a rencontre´ toutes les contraintes. Les deux axes de ceux-ci
sont les objectifs de l’optimisation. On peut voir que ces points dessinent des fronts de Pareto
ou` une ame´lioration de l’un des objectifs se fait au de´triment de l’autre objectif. Le front de
Pareto des deux optimisations ont e´te´ superpose´s pour fin de comparaison a` la figure 3.7. On
peut y voir que la re´duction possible de la moyenne du DOC diminue lorsque l’on augmente
la robustesse des contraintes. Cette constatation illustre bien le fait que mathe´matiquement
augmenter la robustesse est e´quivalent a` placer des contraintes plus se´ve`res. La re´duction
possible de l’e´cart type est peu affecte´e par l’augmentation de la robustesse des contraintes.
Les de´tails des design extreˆmes du front de Pareto pour les deux optimisations sont pre´-
sente´s dans le tableau 3.9. Pour le cas avec k = 0.5, on peut voir que le design le plus robuste
(Design G) posse`de un e´cart type du DOC 13, 4% plus petit que le design avec la plus petite
moyenne du DOC (Design H). Cette robustesse vient cependant au prix d’une augmentation
de la moyenne du DOC de 3, 6%. Une constatation similaire mais moins importante peut
eˆtre faite dans le cas k = 2 ou` une re´duction de 4, 4% de l’e´cart type est possible avec une
augmentation de la moyenne du DOC de 0, 3%. Dans les deux cas cependant, l’e´cart type
est deux ordres de grandeur plus petite que la moyenne du DOC et la re´duction possible
de l’e´cart type ne contrebalance pas l’augmentation requis de la moyenne du DOC. Pour les
valeurs de k e´tudie´es, les designs optimaux repre´sentent donc ceux qui minimisent la moyenne
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Figure 3.5 Re´sultats des optimisations multi-objectif conside´rant les incertitudes du mode`le
avec un nombre d’e´carts types autour des contraintes d’au moins 0, 5
du DOC. Le fait que les variables de design peuvent affecter de fac¸on significative la moyenne
du DOC mais non son e´cart type permet de conclure que l’optimisation a converge´ vers des
designs qui se comportent de fac¸on presque line´aire par rapport aux parame`tres incertains.
L’inge´nieur ici a cependant un grand controˆle face a` la robustesse des contraintes. De
fait, lorsque l’on compare les designs des deux fronts de Pareto qui minimisent la moyenne
du DOC, soit le Design H et le Design J, on peut voir qu’une augmentation de la moyenne
du DOC de 5, 4% permet d’augmenter la robustesse des contraintes en passant de k = 0.5 a`
k = 2. On peut remarquer que ceci est accompli avec une augmentation du taux de dilution,
du nombre de Mach ainsi que de l’altitude de design du moteur. De plus, la surface alaire
augmente de 6, 6% afin de permettre un plus grand volume de carburant ce qui permet
de rencontrer la contrainte de la distance franchissable. Le plan des avions du Design H
et du Design J sont illustre´s a` la figure 3.9 a` la fin du chapitre. Les re´sultats de´montrent
que la me´thodologie permet a` un inge´nieur au stade pre´liminaire de design de visualiser
et de quantifier le compromis entre une augmentation de la robustesse des objectifs et des
contraintes et un gain potentiel en performance. L’inge´nieur peut donc choisir un design en
connaissant sa sensibilite´ aux incertitudes.
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Figure 3.6 Re´sultats des optimisations multi-objectif conside´rant les incertitudes du mode`le
avec un nombre d’e´carts types autour des contraintes d’au moins 2, 0
A` la lumie`re de ces re´sultats, il est inte´ressant d’e´tudier l’incertitude d’une configura-
tion obtenue avec une optimisation de´terministe. Le Design C se porte bien a` cette analyse
puisqu’il a e´te´ optimise´ avec un nombre de Mach en croisie`re identique a` celui des deux opti-
misations conside´rant l’incertitude du mode`le. Lors de l’e´tude qui a permis de de´terminer le
nombre de points requis pour l’e´chantillonnage de la me´thode Monte-Carlo, il a e´te´ de´termine´
que le Design C posse`de un nombre d’e´carts types pour sa contrainte la plus limitante, la dis-
tance franchissable, d’une valeur de k = −0, 555 (voir tableau 3.6). Cette valeur ne´gative de
k indique que la moyenne de la distance franchissable du design est infe´rieure a` la contrainte
impose´e et donc que la probabilite´ que ce design rencontre la contrainte est infe´rieure a` 50%.
De fait, Design C a seulement 30% de chance de rencontrer la contrainte. La fonction de
re´partition de la distance franchissable du Design C par rapport a` la contrainte est illustre´e
a` la figure 3.8. On peut voir que la distribution est asyme´trique, ce qui illustre bien le fait
que le syste`me ne se comporte pas de fac¸on line´aire face aux incertitudes. Ceci offre aussi
une explication au fait que le Design C lorsqu’analyse´ de fac¸on de´terministe rencontre toutes
les contraintes et que lorsqu’il est soumis a` des incertitudes il obtient une moyenne infe´rieure
a` la contrainte. Avoir une petite robustesse des contraintes permet au design d’obtenir une
moyenne du DOC plus petite que celle des deux optimisations discute´es plus haut comme
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Figure 3.7 Fronts de Pareto indiquant la robustesse de l’objectif ainsi que des contraintes
obtenues a` l’aide d’optimisations multi-objectif conside´rant les incertitudes du mode`le
illustre´ a` la figure 3.7. Il peut eˆtre aussi remarque´ que l’avion posse`de un e´cart type du DOC
plus grand que ceux obtenus lors des optimisations avec incertitudes. Cet exemple de´montre
que ne´gliger les incertitudes lors du design peut conduire a` la se´lection d’une configuration
comportant un risque e´leve´ de corrections couteuses a` un stade plus avance´ dans le processus
de design. Cette conclusion est d’autant plus critique en pe´riode de changements structurels
de l’e´conomie et d’enjeux environnementaux tels que nous en vivons pre´sentement.
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Tableau 3.9 Donne´es d’un avion optimise´ afin de minimiser l’e´cart type du DOC pour k = 0, 5
(Design G) et k = 2 (Design I) ainsi qu’un avion optimise´ afin de minimiser la moyenne du
DOC pour k = 0, 5 (Design H) et k = 2 (Design J) lorsque l’on conside`re les incertitudes du
mode`le
Parame`tres Design G Design H Design I Design J
Re´sultats
Moyenne du DOC, E7$ 1,455 1,405 1,485 1,481
E´cart type DOC, E5$ 1,575 1,818 1,758 1,838
Moyenne de la marge cumule´e 6 -2 4 3
du bruit, EPNdB
Variables
MTOW, kg 42 470 39 860 41 750 41 517
Surface alaire, m2 83,8 82,7 88,3 88,2
E´paisseur relative, % 11,3 10,9 10,4 10,4
Allongement 8,43 8,52 7,92 8,00
Angle de fle`che, deg 20,5 23,0 21,1 21,1
Effilement 0,418 0,423 0,517 0,492
Nombre de Mach en croisie`re 0,78 0,78 0,78 0,78
Taux de dilution 8,55 5,96 7,82 7,75
Nombre de Mach de design du moteur 0,62 0,61 0,77 0,78
Altitude de design du moteur, m 8 820 8 500 11 310 11 420
Facteur de redimensionnement 1,11 0,986 1,11 1,08
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Figure 3.8 Fonction de re´partition de la distance franchissable du Design C
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Figure 3.9 Plan des avions optimise´s : Design A a` Design F, Design H et Design J
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CONCLUSION
L’objectif de cette e´tude e´tait de de´velopper une me´thodologie permettant l’obtention de
designs pre´liminaires optimaux robustes et de quantifier le compromis entre un design robuste
et un gain potentiel en performance. La me´thodologie de´veloppe´e a e´te´ applique´e a` un avion
re´gional de soixante-dix places afin de de´terminer l’impact de l’incertitude. Une plateforme
de design a e´te´ de´veloppe´e afin de permettre l’e´tude en mode conceptuel des performances
de l’avion et du moteur. Celle-ci est construite de fac¸on modulaire et se base sur des logiciels
commerciaux ainsi que des donne´es de la litte´rature. L’approche de´veloppe´e a permis d’ob-
tenir des configurations d’avion qui minimisent leur sensibilite´ aux incertitudes pre´sentes au
stade de design pre´liminaire. Les re´sultats obtenus dans l’e´tude de´pendent largement des mo-
de`les ainsi que des parame`tres avec leur niveau d’incertitude utilise´s. Il serait donc important
que le niveau d’incertitude utilise´ soit analyse´ et valide´ par plusieurs experts.
Synthe`se des travaux
L’e´tude a permis d’e´tudier l’optimisation de design d’avion selon un point de vue proba-
biliste. La me´thodologie a e´te´ applique´e en conside´rant se´pare´ment l’incertitude du mode`le
et l’incertitude ope´rationnelle/environnementale. Une me´thode de moment fut utilise´e afin
de propager l’incertitude du prix du carburant futur. De plus, il fut de´termine´ que seule-
ment une me´thode Monte-Carlo couple´e directement avec les modules permet de propager
les incertitudes du mode`le de fac¸on pre´cise face a` la non-line´arite´ qui survient avec certains
designs.
Lorsque l’on conside`re l’incertitude du prix du carburant, il a e´te´ de´termine´ qu’un avion
avec une vitesse de croisie`re tre`s faible, qui permet de minimiser la consommation de carbu-
rant, posse`de un e´cart type 8, 5% plus petit sur les couˆts d’exploitation pre´vus en comparaison
avec un avion optimise´ de fac¸on de´terministe afin de minimiser les couˆts d’exploitation. Avoir
une plus grande certitude de la performance de l’avion dans le futur vient cependant au prix
d’une augmentation de la moyenne attendue des couˆts d’exploitation de 2, 4%. Il a aussi e´te´
de´termine´ que la configuration d’un avion conc¸u avec une vitesse de croisie`re de Mach 0, 78
afin de minimiser la moyenne des couˆts d’exploitation, retrouve une configuration similaire a`
celle obtenue avec une optimisation de´terministe qui minimise la consommation de carburant.
L’application de la me´thodologie lorsque l’on conside`re les incertitudes du mode`le a permis
de de´terminer des configurations d’avion qui minimisent les chances que le design ne´cessite
des corrections couteuses a` un stade avance´ dans le processus de conception. Deux niveaux de
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robustesses ont e´te´ explore´s : la robustesse des contraintes ainsi que la robustesse de l’objectif.
La recherche a permis de de´montrer que ne´gliger les incertitudes peut produire un design
avec seulement 30% de chance de rencontrer les contraintes. L’utilisation de fronts de Pareto
de´crivant le compromis entre un design robuste et un gain potentiel a permis de de´terminer
que les variables de design ont peu d’influence sur la robustesse de l’objectif. L’inge´nieur a
cependant un grand controˆle face a` la robustesse des contraintes. De fait, il a e´te´ de´montre´
qu’une augmentation de la moyenne des couˆts d’exploitation de 5, 4% permet d’augmenter la
robustesse des contraintes en passant d’un nombre d’e´carts types autour des contraintes de
0, 5 a` 2. La me´thodologie permet donc a` l’inge´nieur, lors du design pre´liminaire, de ge´rer et
quantifier le niveau d’incertitude associe´ au design qu’il de´cide d’envoyer a` la prochaine e´tape
de design. De fait, une telle visualisation de l’espace de design permet de choisir le design qui
correspond aux processus strate´gique et de design propre a` la compagnie.
Travaux futurs
La pre´sente e´tude pourrait eˆtre approfondie en permettant l’analyse d’un plus grand
e´ventail de configurations. De fait, bien que l’e´tude ait porte´ sur une configuration standard,
la me´thodologie ainsi que la plateforme de design de´veloppe´e pourraient eˆtre applique´es a`
des configurations encore a` l’e´tude. Par exemple il serait envisageable de modifier le module
avion afin de permettre l’e´tude de configuration d’ae´ronef tel que le blended-wing-body. De
plus, le module moteur pourrait lui aussi eˆtre modifie´ afin de permettre l’e´tude de moteur a`
he´lice ou de type open rotor. Ces configurations se portent tre`s bien a` l’optimisation robuste
puisqu’elles posse`dent toutes un niveau tre`s e´leve´ d’incertitude qui a besoin d’eˆtre inte´gre´
dans le processus de design afin de de´terminer des options viables qui vont minimiser les
chances d’avoir des de´passements de couˆts lors des e´tapes subse´quentes du processus de
de´veloppement.
Une autre modification qui pourrait eˆtre apporte´e a` l’e´tude serait d’incorporer la pollution
atmosphe´rique dans le design. Les prochaines ge´ne´rations d’avion vont probablement eˆtre
soumises a` des normes environnementales plus se´ve`res en ce qui a trait a` la pollution produite
en vol. Un module pourrait eˆtre rajoute´ dans la plateforme de design afin de pre´dire l’impact
environnemental base´ sur les particules produites lors de la combustion ainsi que des effets
de dispersion dans l’atmosphe`re. Ceci permettrait de quantifier l’impact de l’incertitude des
mode`les de pollution atmosphe´rique sur le design d’avion.
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ANNEXE A
Me´thode d’inge´nierie inverse pour e´valuer un cycle d’un moteur - application
au CF34-8E
Cette section de´crit les e´tapes ainsi que les hypothe`ses de l’inge´nierie inverse utilise´es afin
d’e´valuer un cycle d’un turbore´acteur double corps double flux. L’approche est pre´sente´e de
fac¸on ge´ne´rique et doit eˆtre comple´te´e en utilisant des donne´es provenant de la litte´rature et
d’opinions d’experts.
Point de design :
– On assume que le point de design correspond au condition a` puissance maximale en
monte´e.
– Calculez le de´bit massique corrige´e en assumant un rapport du de´bit massique corrige´
par rapport a` l’aire frontale de la souﬄante entre 195 et 220 kg/sec/ft2. L’aire de
la souﬄante a` l’entre´e est calcule´e a` partir du diame`tre de la souﬄante ainsi que du
diame`tre du coˆne de l’entre´e du moteur.
– Utilisez les donne´es de la litte´rature afin de de´terminer la valeur du rapport de pression
de la souﬄante ainsi que du taux de compression.
– Ajustez le de´bit massique du flux primaire afin d’obtenir le taux de dilution publie´.
– La valeur de la tempe´rature maximale n’est habituellement pas publie´e ni facile a`
estimer parce que cela ne´cessiterait une connaissance des de´bits de refroidissement.
Un raccourci est de calculer une valeur synthe´tique de la tempe´rature maximale en
postulant des de´bits de refroidissement nuls et en imposant au cycle des conditions
propulsives optimales pour les deux flux, soit un rapport de la vitesse du flux secondaire
par rapport a` la vitesse du flux primaire de 0, 8. Fixez la valeur de la tempe´rature
maximale en monte´e a` cette valeur calcule´e.
E´valuation hors design :
– Ajuster l’efficacite´ des composants afin d’obtenir comme minimum de la consommation
spe´cifique en croisie`re la valeur publie´e de la consommation spe´cifique.
– Utilisez la valeur du de´bit massique corrige´e de la litte´rature afin de de´finir la condi-
tion d’ope´ration de puissance maximale en croisie`re. Fixez la valeur de la tempe´rature
maximale en croisie`re selon cette condition.
– Utilisez les donne´es de la litte´rature afin de de´finir l’altitude, la tempe´rature ambiante,
et la pousse´e maximale au de´collage. Fixez la valeur de la tempe´rature maximale au
de´collage selon cette condition.
67
Le tableau A.1 pre´sente les donne´es au point de design du moteur CF34-8E de General
Electric extraits du logiciel GasTurb obtenus avec la me´thode d’inge´nierie inverse en combi-
naison avec des donne´es tire´es de la litte´rature (voir Daly et Gunston, 2007).
Tableau A.1 Donne´es du moteur CF34-8E extraits du logiciel GasTurb
Turbofan Alt=11280m / Mn=0.740 ISA                   
  
  
           W         T         P        WRstd 
 Station  kg/s       K        kPa       kg/s       FN       =     12.28 kN 
  amb              216.65    21.655                                     
   1     68.665    240.43    31.163                TSFC     =   19.1227 g/(kN*s) 
   2     68.665    240.43    30.851   206.000      WF       =   0.23484 kg/s 
  13     57.408    298.13    58.617   100.940      BPR      =    5.1000 
  21     11.257    292.85    55.532    20.706      s NOx    =    0.3420 
  25     11.257    292.85    54.976    20.915      Core Eff =    0.4847 
   3     11.257    691.12   857.632     2.060      Prop Eff =    0.7091 
  31     10.957    691.12   857.632                P3/P2    =     27.80 
   4     11.191   1436.56   831.903     3.044      P2/P1    =    0.9900 
  41     11.191   1436.56   831.903     3.044      P16/P13  =    0.9800 
  43     11.191   1093.47   187.107                P25/P21  =    0.9900 
  44     11.191   1093.47   187.107                P45/P44  =    0.9800 
  45     11.191   1093.47   183.365    12.047      P6/P5    =    0.9800 
  49     11.191    793.49    37.710                A8       =   0.22041 m² 
   5     11.191    793.49    37.710    49.901      A18      =   0.43739 m² 
   8     11.191    793.49    36.955    50.919      P8/Pamb  =   1.70659 
  18     57.408    298.13    57.444   103.000      P18/Pamb =   2.65277 
 Bleed    0.300    691.12   857.629                WBld/W25 =   0.02665 
 --------------------------------------------      CD8      =   0.97570 
 Efficiencies:   isentr  polytr    RNI    P/P      CD18     =   0.97600 
  Outer LPC      0.8400  0.8538  0.377  1.900      XM8      =   0.92085 
  Inner LPC      0.8400  0.8527  0.377  1.800      XM18     =   1.00000 
  HP Compressor  0.8500  0.8944  0.532 15.600      V18/V8,id=   0.80001 
  Burner         0.9995                 0.970      Loading  =    100.00 %  
  HP Turbine     0.8100  0.7808  1.255  4.446      e444 th  =   0.81000 
  LP Turbine     0.8500  0.8225  0.378  4.863      PWX      =     36.85 kW 
 --------------------------------------------                           
 HP Spool mech Eff 0.9900  Nom Spd  17820 rpm      WLcl/W25 =   0.00000 
 LP Spool mech Eff 1.0000  Nom Spd   7400 rpm      WHcl/W25 =   0.00000 
 --------------------------------------------                           
  
 hum [%]     war0       FHV     Fuel 
    0.0   0.00000    43.124    Generic     
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ANNEXE B
Code utilise´ afin de calculer la performance en lot la performance de moteurs
dans le logiciel GasTurb
Le code qui suit a e´te´ utilise´ afin de calculer en lot la performance aux diffe´rentes condi-
tions d’ope´ration d’un moteur dans le logiciel GasTurb. Les donne´es recueillies ont servi a`
construire le me´tamode`le pour le module moteur. Il est a` noter que la valeur du de´bit de car-
burant limite du re´gime au ralenti a e´te´ ajuste´e pour chaque moteur analyse´. Le cas pre´sente´
est pour le moteur avec un taux de dilution de 4, un nombre de Mach de design de 0.6, et
une altitude de design de 8 000 m.
1 ////////////////////////////////////////////////////// Max Take-off
2 SMODE = 2 // ZXN given (1) or ZT4 given (2)
3 ZT4 = 1572 // Burner Temperature ZT4
4
5 ZWBLD = 0 // Overboard Bleed [kg/s]
6 PWX = 36.85 // Power Offtake [kW]
7 dtamb = 0 // Delta T from ISA [K]
8
9 alt = 0 // Altitude [m]
10 XM = 0 // Mach Number
11 [Calculate] 1
12 alt = 1524 // Altitude [m]
13 [Calculate] 2
14 alt = 3048 // Altitude [m]
15 [Calculate] 3
16
17 ...
18
19 Repeat for :
20
21 XM = 0.1 // Mach Number
22 XM = 0.2 // Mach Number
23 XM = 0.3 // Mach Number
24 XM = 0.4 // Mach Number
25
26 ...
27
28
29 ////////////////////////////////////////////////////// Max Climb
30 [Limiters]
31 MAX Corr Low Spool Speed NLR [%]{Setting=110; On}
32 MAX HPT Rotor Inlet Temp T41 [K]{Setting=1437;On}
33
34 ZWBLD = 0.3 // Overboard Bleed [kg/s]
35 alt = 0 // Altitude [m]
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36 XM = 0 // Mach Number
37
38 [Calculate] 16
39
40 ZWBLD = 0.3 // Overboard Bleed [kg/s]
41
42 [Calculate] 16
43
44 alt = 0 // Altitude [m]
45 XM = 0 // Mach Number
46 [Calculate] 17
47 alt = 1524 // Altitude [m]
48 [Calculate] 18
49 alt = 3048 // Altitude [m]
50 [Calculate] 19
51 alt = 4572 // Altitude [m]
52 [Calculate] 20
53 alt = 6096 // Altitude [m]
54 [Calculate] 21
55 alt = 7620 // Altitude [m]
56 [Calculate] 22
57 alt = 9144 // Altitude [m]
58 [Calculate] 23
59 alt = 10668 // Altitude [m]
60 [Calculate] 24
61 alt = 12192 // Altitude [m]
62 [Calculate] 25
63 alt = 13716 // Altitude [m]
64 [Calculate] 26
65 alt = 15240 // Altitude [m]
66 [Calculate] 27
67
68 ...
69
70 Repeat for :
71
72 XM = 0.1 // Mach Number
73 XM = 0.2 // Mach Number
74 XM = 0.3 // Mach Number
75 XM = 0.4 // Mach Number
76 XM = 0.5 // Mach Number
77 XM = 0.6 // Mach Number
78 XM = 0.7 // Mach Number
79 XM = 0.8 // Mach Number
80 XM = 0.85 // Mach Number
81
82 ...
83
84 ////////////////////////////////////////////////////// Max Cruize
85 [Limiters]
86 MAX Corr Low Spool Speed NLR [%]{Setting=110; On}
87 MAX HPT Rotor Inlet Temp T41 [K]{Setting=1380;On}
88
89 [Calculate] 126
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90
91 alt = 0 // Altitude [m]
92 XM = 0 // Mach Number
93 [Calculate] 127
94 alt = 1524 // Altitude [m]
95 [Calculate] 128
96 alt = 3048 // Altitude [m]
97 [Calculate] 129
98 alt = 4572 // Altitude [m]
99 [Calculate] 130
100 alt = 6096 // Altitude [m]
101 [Calculate] 131
102 alt = 7620 // Altitude [m]
103 [Calculate] 132
104 alt = 9144 // Altitude [m]
105 [Calculate] 133
106 alt = 10668 // Altitude [m]
107 [Calculate] 134
108 alt = 12192 // Altitude [m]
109 [Calculate] 135
110 alt = 13716 // Altitude [m]
111 [Calculate] 136
112 alt = 15240 // Altitude [m]
113 [Calculate] 137
114
115 ...
116
117 Repeat for :
118
119 XM = 0.1 // Mach Number
120 XM = 0.2 // Mach Number
121 XM = 0.3 // Mach Number
122 XM = 0.4 // Mach Number
123 XM = 0.5 // Mach Number
124 XM = 0.6 // Mach Number
125 XM = 0.7 // Mach Number
126 XM = 0.8 // Mach Number
127 XM = 0.85 // Mach Number
128
129 ...
130
131 //////////////////////////////////////////////////////NonIdle
132 [Limiters]
133 MAX Corr Low Spool Speed NLR [%]{Setting=110; Off}
134 MAX HPT Rotor Inlet Temp T41 [K]{Setting=1380;Off}
135
136 alt = 0 // Altitude [m]
137 XM = 0 // Mach Number
138
139 SMODE = 1 // ZXN given (1) or ZT4 given (2)
140 ZXN_HPC = 1.1 // HPC Spool Speed ZXNH
141
142 [Calculate] 236
143
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144 alt = 0 // Altitude [m]
145 XM = 0 // Mach Number
146
147 SMODE = 1 // ZXN given (1) or ZT4 given (2)
148 ZXN_HPC = 1.1 // HPC Spool Speed ZXNH
149
150 [Calculate] 236
151
152
153 alt = 0 // Altitude [m]
154 XM = 0 // Mach Number
155 [Calculate] 237
156 alt = 1524 // Altitude [m]
157 [Calculate] 238
158 alt = 3048 // Altitude [m]
159 [Calculate] 239
160 alt = 4572 // Altitude [m]
161 [Calculate] 240
162 alt = 6096 // Altitude [m]
163 [Calculate] 241
164 alt = 7620 // Altitude [m]
165 [Calculate] 242
166 alt = 9144 // Altitude [m]
167 [Calculate] 243
168 alt = 10668 // Altitude [m]
169 [Calculate] 244
170 alt = 12192 // Altitude [m]
171 [Calculate] 245
172 alt = 13716 // Altitude [m]
173 [Calculate] 246
174 alt = 15240 // Altitude [m]
175 [Calculate] 247
176
177 ...
178
179 Repeat for :
180
181 XM = 0.1 // Mach Number
182 XM = 0.2 // Mach Number
183 XM = 0.3 // Mach Number
184 XM = 0.4 // Mach Number
185 XM = 0.5 // Mach Number
186 XM = 0.6 // Mach Number
187 XM = 0.7 // Mach Number
188 XM = 0.8 // Mach Number
189 XM = 0.85 // Mach Number
190
191 ...
192
193 ...
194
195 Repeat for :
196
197 ZXN_HPC = 1 // HPC Spool Speed ZXNH
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198 ZXN_HPC = 0.9 // HPC Spool Speed ZXNH
199 ZXN_HPC = 0.88 // HPC Spool Speed ZXNH
200 ZXN_HPC = 0.82 // HPC Spool Speed ZXNH
201 ZXN_HPC = 0.75 // HPC Spool Speed ZXNH
202 ZXN_HPC = 0.7 // HPC Spool Speed ZXNH
203
204 ...
205
206 //////////////////////////////////////////////////////Idle
207 [Limiters]
208 MAX Corr Low Spool Speed NLR [%]{Setting=110; Off}
209 MAX HPT Rotor Inlet Temp T41 [K]{Setting=1380;Off}
210
211 alt = 0 // Altitude [m]
212 XM = 0 // Mach Number
213
214
215 SMODE = 1 // ZXN given (1) or ZT4 given (2)
216 ZXN_HPC = 0.6 // HPC Spool Speed ZXNH
217
218
219 [Calculate] 786
220
221
222 [Limiters]
223
224 MIN P3{Setting=275; On}
225 MIN High Press Spool Speed NH [%]{Setting=60;On}
226 MIN Fuel Flow [kg/s]{Setting=0.090; On}
227
228 [Calculate] 787
229 alt = 0 // Altitude [m]
230 XM = 0 // Mach Number
231 [Calculate] 788
232 alt = 1524 // Altitude [m]
233 [Calculate] 789
234 alt = 3048 // Altitude [m]
235 [Calculate] 790
236 alt = 4572 // Altitude [m]
237 [Calculate] 791
238 alt = 6096 // Altitude [m]
239 [Calculate] 792
240 alt = 7620 // Altitude [m]
241 [Calculate] 793
242 alt = 9144 // Altitude [m]
243 [Calculate] 794
244 alt = 10668 // Altitude [m]
245 [Calculate] 795
246 alt = 12192 // Altitude [m]
247 [Calculate] 796
248 alt = 13716 // Altitude [m]
249 [Calculate] 797
250 alt = 15240 // Altitude [m]
251 [Calculate] 798
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252
253 ...
254
255 Repeat for :
256
257 XM = 0.1 // Mach Number
258 XM = 0.2 // Mach Number
259
260 ...
261
262 XM = 0.3 // Mach Number
263 alt = 1524 // Altitude [m]
264 [Calculate] 822
265 alt = 3048 // Altitude [m]
266 [Calculate] 823
267 alt = 4572 // Altitude [m]
268 [Calculate] 824
269 alt = 6096 // Altitude [m]
270 [Calculate] 825
271 alt = 7620 // Altitude [m]
272 [Calculate] 826
273 alt = 9144 // Altitude [m]
274 [Calculate] 827
275 alt = 10668 // Altitude [m]
276 [Calculate] 828
277 alt = 12192 // Altitude [m]
278 [Calculate] 829
279 alt = 13716 // Altitude [m]
280 [Calculate] 830
281 alt = 15240 // Altitude [m]
282
283 ...
284
285 Repeat for :
286
287 XM = 0.4 // Mach Number
288 XM = 0.5 // Mach Number
289 XM = 0.6 // Mach Number
290
291 ...
292
293 alt = 3048 // Altitude [m]
294 XM = 0.7 // Mach Number
295 [Calculate] 858
296 alt = 4572 // Altitude [m]
297 [Calculate] 859
298 alt = 6096 // Altitude [m]
299 [Calculate] 860
300 alt = 7620 // Altitude [m]
301 [Calculate] 861
302 alt = 9144 // Altitude [m]
303 [Calculate] 862
304 alt = 10668 // Altitude [m]
305 [Calculate] 863
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306 alt = 12192 // Altitude [m]
307 [Calculate] 864
308 alt = 13716 // Altitude [m]
309 [Calculate] 865
310 alt = 15240 // Altitude [m]
311 [Calculate] 866
312
313 ...
314
315 Repeat for :
316
317 XM = 0.8 // Mach Number
318
319 ...
320
321 alt = 15240 // Altitude [m]
322 XM = 0.85 // Mach Number
323 [Calculate] 874
324 alt = 13716 // Altitude [m]
325 [Calculate] 875
326 alt = 12192 // Altitude [m]
327 [Calculate] 876
328 alt = 10668 // Altitude [m]
329 [Calculate] 877
330 alt = 9144 // Altitude [m]
331 [Calculate] 878
332 alt = 7620 // Altitude [m]
333 [Calculate] 879
334 alt = 6096 // Altitude [m]
335 [Calculate] 867
336 alt = 4572 // Altitude [m]
337 [Calculate] 859
338
339 ////////////////////////////////////////////////////// Max Take-off ISA+10
340 SMODE = 2 // ZXN given (1) or ZT4 given (2)
341 ZT4 = 1621 // Burner Temperature ZT4
342
343 dtamb = 10 // Delta T from ISA [K]
344 ZWBLD = 0 // Overboard Bleed [kg/s]
345
346 [Calculate] 1
347
348 [Limiters][Limiters]
349 MAX Corr Low Spool Speed NLR [%]{Setting=110; Off}
350 MIN P3{Setting=275; Off}
351 MIN High Press Spool Speed NH [%]{Setting=60;Off}
352 MIN Fuel Flow [kg/s]{Setting=0.094; Off}
353 MAX HPT Rotor Inlet Temp T41 [K]{Setting=1621;On}
354
355 ZWBLq25 = 0 // Rel. Overboard Bleed W_Bld/W25
356
357 dtamb = 10 // Delta T from ISA [K]
358
359 alt = 304.8 // Altitude [m]
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360 XM = 0 // Mach Number
361 [Calculate] 1
362
363 alt = 304.8 // Altitude [m]
364 XM = 0 // Mach Number
365 [Calculate] 1
366 XM = 0.1 // Mach Number
367 [Calculate] 2
368 XM = 0.2 // Mach Number
369 [Calculate] 3
370 XM = 0.3 // Mach Number
371 [Calculate] 4
372 XM = 0.4 // Mach Number
373 [Calculate] 5
374
375 ////////////////////////////////////////////////////// NonIdle ISA+10
376
377 SMODE = 1 // ZXN given (1) or ZT4 given (2)
378 ZXN_HPC = 1.1 // HPC Spool Speed ZXNH
379
380 [Limiters]
381 MAX HPT Rotor Inlet Temp T41 [K]{Setting=1621;Off}
382
383 alt = 0 // Altitude [m]
384 XM = 0 // Mach Number
385
386 [Calculate] 6
387
388 SMODE = 1 // ZXN given (1) or ZT4 given (2)
389 ZXN_HPC = 1.1 // HPC Spool Speed ZXNH
390
391 ZWBLD = 0.3 // Overboard Bleed [kg/s]
392
393 [Calculate] 6
394
395 alt = 0 // Altitude [m]
396 XM = 0 // Mach Number
397 [Calculate] 7
398 alt = 120 // Altitude [m]
399 [Calculate] 8
400 alt = 762 // Altitude [m]
401 [Calculate] 9
402 alt = 1524 // Altitude [m]
403 [Calculate] 10
404
405 ...
406
407 Repeat for :
408
409 XM = 0.1 // Mach Number
410 XM = 0.2 // Mach Number
411 XM = 0.3 // Mach Number
412 XM = 0.4 // Mach Number
413
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414 ...
415
416 ...
417
418
419 Repeat for :
420
421 ZXN_HPC = 1 // HPC Spool Speed ZXNH
422 ZXN_HPC = 0.9 // HPC Spool Speed ZXNH
423 ZXN_HPC = 0.8 // HPC Spool Speed ZXNH
424 ZXN_HPC = 0.7 // HPC Spool Speed ZXNH
425
426 ...
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ANNEXE C
Codes utilise´s afin de calculer la performance de l’avion aux conditions de vol
requises par le module bruit
Les codes informatiques qui suivent ont e´te´ rajoute´s au logiciel Pacelab APD afin de
pouvoir calculer la performance de l’avion aux trois points de mesures utilise´s par le module
bruit. Les points de mesures sont de´finis comme l’approche (approach), le de´collage (flyover),
ainsi que late´ral (sideline).
1 //scope of method: performance at approach condition
2
3 //****************************************************************
4
5 //message service
6 Pace.APD.PlugIns.APDInterfaces.IMessageHandlingService mhService =
7 Pace.APD.PlugIns.APDPlugIn.Service.MessageHandlingService.Exemplar();
8
9 //Altitude
10 Length h = new Length(394.0, "ft");
11
12 //stall speed ratio for safety speed
13 double VapproachVS = 1.3;
14 //initialize flap angle (based on CRJ700)
15 PlaneAngle flaps = new PlaneAngle(40, "deg");
16
17 //CLMax
18 double clMax = (double) LowSpeed_DragPolar.MDT.GetOutputByParams(flaps, 0.0)[2];
19 TemperatureInterval ISADeviation = new TemperatureInterval(10, "K");
20
21 //stall speed
22 LinearVelocity vStall = APD.BasicAlgorithms.Coefficients.Exemplar.CLToTAS(clMax, MLW, h,
23 ISADeviation, IWing_RefArea);
24
25 //the local density
26 Temperature t = APD.BasicAlgorithms.ISA.Exemplar.GetTemperature(ISADeviation, h);
27 Pressure p = APD.BasicAlgorithms.ISA.Exemplar.GetPressure(h);
28 Density rho = APD.BasicAlgorithms.ISA.Exemplar.GetDensity(p, t);
29
30 //Approach speed
31 LinearVelocity Vapproach = VapproachVS * vStall;
32 MachNumber MachNumber = APD.BasicAlgorithms.Velocities.Exemplar.TASToMach(h, Vapproach,
33 ISADeviation);
34
35 //Lift to drag ratio
36 double cl = MLW.ConvertToDouble("kg") * 9.80665 / (0.5 * rho.ConvertToDouble("kg/m3") *
37 Vapproach.ConvertToDouble("m/s")*Vapproach.ConvertToDouble("m/s") *
38 IWing_RefArea.ConvertToDouble("m2"));;
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39 double ld = cl / (double) LowSpeed_DragPolar.MDT.GetOutputByParams(flaps, cl)[0];
40
41 //thrust at approach
42 Force Thrust = APD.BasicAlgorithms.Coefficients.Exemplar.MassToForce(MLW)*
43 (Math.Cos(-0.05236)/ld + Math.Sin(-0.05236));
44
45 //output
46
47 double[]
48
49 returnVal = new double[7];
50 returnVal[0] = MLW.ConvertToDouble("kg");
51 returnVal[1] = Vapproach.ConvertToDouble("m/s");
52 returnVal[2] = Thrust.ConvertToDouble("N");
53 returnVal[3] = cl;
54 returnVal[4] = ld;
55 returnVal[5] = h.ConvertToDouble("ft");
56 returnVal[6] = MachNumber.ConvertToDouble("mach");
57 return returnVal;
1 //scope of method: performance at flyover condition
2
3 //****************************************************************
4
5 //message service
6 Pace.APD.PlugIns.APDInterfaces.IMessageHandlingService mhService =
7 Pace.APD.PlugIns.APDPlugIn.Service.MessageHandlingService.Exemplar();
8
9 //Altitude
10 Length h0 = new Length(0, "ft");
11
12 //stall speed ratio for safety speed
13 double VSToV2 = 1.2;
14
15 //V3 increment from V2
16 LinearVelocity V3inc = new LinearVelocity(5, "m/s");
17
18 //CLMax
19 double clMax = (double) LowSpeed_DragPolar.MDT.GetOutputByParams(Flap, 0.0)[2];
20
21 //stall speed
22 TemperatureInterval ISADeviation = new TemperatureInterval(10, "K");
23 LinearVelocity vStall = APD.BasicAlgorithms.Coefficients.Exemplar.CLToTAS(clMax, MTOW, h0,
24 ISADeviation, IWing_RefArea);
25
26 //Vmc Mach Number for deltaT of zero (critical control speed)
27 LinearVelocity vStalldelta = APD.BasicAlgorithms.Coefficients.Exemplar.CLToTAS(clMax,
28 MTOW, h0, new TemperatureInterval(0, "K"), IWing_RefArea);
29 MachNumber MachNumberdelta = APD.BasicAlgorithms.Velocities.Exemplar.TASToMach(h0,
30 1.13*vStalldelta, new TemperatureInterval(0, "K"));
31
32 //Approach speed
33 LinearVelocity V3 = VSToV2 * vStall + V3inc ;
34 MachNumber MachNumber = APD.BasicAlgorithms.Velocities.Exemplar.TASToMach(h0,
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35 V3, ISADeviation);
36
37 //the local density
38 Temperature t = APD.BasicAlgorithms.ISA.Exemplar.GetTemperature(ISADeviation, h0);
39 Pressure p = APD.BasicAlgorithms.ISA.Exemplar.GetPressure(h0);
40 Density rho = APD.BasicAlgorithms.ISA.Exemplar.GetDensity(p, t);
41
42 //Lift to drag ratio
43 double cl = MTOW.ConvertToDouble("kg") * 9.80665 / (0.5 * rho.ConvertToDouble("kg/m3") *
44 V3.ConvertToDouble("m/s")*V3.ConvertToDouble("m/s") *
45 IWing_RefArea.ConvertToDouble("m2"));
46
47 //Climb at continuous V3 First Segment after 35 ft
48
49 //Settings Variables
50 Length h1 = new Length(35, "ft");
51 Mass Mass = MTOW;
52 double Segment = 0;
53 Length L = (Cutback-BFL/1.15)/Division;
54 double cd = 0;
55 double Thrust =0;
56 double drag =0;
57 PlaneAngle Gradient = new PlaneAngle(0, "rad");
58 LinearVelocity Vhorizontal = new LinearVelocity(0, "m/s");
59 LinearVelocity Vvertical = new LinearVelocity(0, "m/s");
60 Duration Time = new Duration(0, "s");
61 MassFlow ff_kgs = new MassFlow(0, "kg/s");
62 Length deltaH = new Length(0, "m");
63 Duration TimeTotal = new Duration(0,"s");
64
65 Length Store1 = h1;
66 Length Store2 = h1;
67 Length Store3 = h1;
68 Length Store4 = h1;
69 Length Store5 = h1;
70 Length Store6 = h1;
71
72
73 while(Segment<=Division)
74 {
75 MachNumber = APD.BasicAlgorithms.Velocities.Exemplar.TASToMach(h1, V3,
76 ISADeviation);
77
78 //the local density
79 t = APD.BasicAlgorithms.ISA.Exemplar.GetTemperature(ISADeviation, h1);
80 p = APD.BasicAlgorithms.ISA.Exemplar.GetPressure(h1);
81 rho = APD.BasicAlgorithms.ISA.Exemplar.GetDensity(p, t);
82
83 cl = Mass.ConvertToDouble("kg") * 9.80665 / (0.5 * rho.ConvertToDouble("kg/m3") *
84 V3.ConvertToDouble("m/s")*V3.ConvertToDouble("m/s")* IWing_RefArea.
85 ConvertToDouble("m2"));
86 cd = (double) LowSpeed_DragPolar.MDT.GetOutputByParams(Flap, cl)[0];
87 Thrust = Helpers.Exemplar.InterpolateTotalThrust(PropulsionGroup_NoOfEngine,
88 "MTO", ISADeviation, h1,
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89 MachNumber, IGasTurbinePPT_FunctionEngineThrust).ConvertToDouble("N");
90 drag = (0.5* cd * rho * V3 * V3 * IWing_RefArea).ConvertToDouble("N") ;
91 Gradient = new PlaneAngle(Math.Asin((Thrust-drag)/(Mass.ConvertToDouble("kg")*
92 9.81)), "rad");
93 Vhorizontal = V3*Math.Cos(Gradient);
94 Vvertical = V3*Math.Sin(Gradient);
95 Time = L/Vhorizontal;
96 TimeTotal = TimeTotal+Time;
97
98 //fuel flow
99 ff_kgs = Helpers.Exemplar.InterpolateTotalFuelFlow(PropulsionGroup_NoOfEngine,
100 "MTO", new TemperatureInterval(0,"K"),
101 h1, MachNumber, new Force(Thrust, "N"), IGasTurbinePPT_FunctionEngineFuelFlow);
102 Mass = Mass - ff_kgs*Time ;
103 deltaH = Vvertical*Time;
104
105 //Storing Position Values
106 if(Segment==0)
107 { Store1 = h1; }
108 if(Segment==Math.Round(Division/2))
109 { Store2 = h1; }
110 if(Segment==Division)
111 { Store3 = h1; }
112
113 h1 =h1 +deltaH;
114 Segment = Segment+1;
115
116 }
117
118 h1 = h1 -deltaH;
119
120 //Second Segment, after cutback
121
122 //Settings Variables
123 double Segment2 = 0;
124 Length Lfinal = new Length(6500, "m");
125 Length L2 = (Lfinal-Cutback)/Division;
126 double cd2 = 0;
127 double Thrust2 =0;
128 double ThrustOneEngine =0;
129 double drag2 =0;
130 Area cdwindmillingS = new Area(0, "m2");
131 Area cdasymmetricS = new Area(0,"m2");
132 double Kas =0;
133 double cdOEI =0;
134 double dragOEI=0;
135 Area ThrustArea = new Area(0,"m2");
136
137 while(Segment2<=Division)
138 {
139 MachNumber = APD.BasicAlgorithms.Velocities.Exemplar.TASToMach(h1, V3,
140 ISADeviation);
141
142 //the local density
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143 t = APD.BasicAlgorithms.ISA.Exemplar.GetTemperature(ISADeviation, h1);
144 p = APD.BasicAlgorithms.ISA.Exemplar.GetPressure(h1);
145 rho = APD.BasicAlgorithms.ISA.Exemplar.GetDensity(p, t);
146
147 cl = Mass.ConvertToDouble("kg") * 9.80665 / (0.5 * rho.ConvertToDouble("kg/m3") *
148 V3.ConvertToDouble("m/s")*V3.ConvertToDouble("m/s") * IWing_RefArea.
149 ConvertToDouble("m2"));
150 cd2 = (double) LowSpeed_DragPolar.MDT.GetOutputByParams(Flap, cl)[0];
151 cdwindmillingS = 0.078*FanDiameter*FanDiameter + (0.92*(1-0.92))*Math.PI*
152 FanDiameter*FanDiameter*0.6/(2*(1+0.16*MachNumber.ConvertToDouble("mach")*
153 MachNumber.ConvertToDouble("mach")));
154 Kas = (double) ((YEngineOut*1000/(FinX.X-CGX.X))*(YEngineOut*1000/(FinX.X-CGX.X))/
155 (FinArea*Math.PI*AspectRatioFin)*(1+2.3*Math.Sqrt(0.15)*0.936/Math.Sqrt
156 (AspectRatioFin)));
157 ThrustArea = new Area(ThrustOneEngine/(0.5*rho.ConvertToDouble("kg/m3")*
158 V3.ConvertToDouble("m/s")*V3.ConvertToDouble("m/s")),"m2");
159 cdasymmetricS = new Area(Kas*(ThrustArea + cdwindmillingS).ConvertToDouble("m2") *
160 (ThrustArea + cdwindmillingS).ConvertToDouble("m2"),"m2");
161 cdOEI = cd2 + (cdwindmillingS+cdasymmetricS)/IWing_RefArea ;
162
163 //FAR 25.121 gradient of climb must be positive for two-engine airplanes with
164 one-engine inoperative
165 drag2 = (0.5* cd2 * rho * V3 * V3 * IWing_RefArea).ConvertToDouble("N") ;
166 dragOEI = (0.5* cdOEI * rho * V3 * V3 * IWing_RefArea).ConvertToDouble("N") ;
167 ThrustOneEngine = dragOEI;
168 Thrust2 = ThrustOneEngine*2;
169 Gradient = new PlaneAngle(Math.Asin((Thrust2-drag2)/(Mass.ConvertToDouble("kg")*
170 9.81)), "rad");
171 Vhorizontal = V3*Math.Cos(Gradient);
172 Vvertical = V3*Math.Sin(Gradient);
173 Time = L2/Vhorizontal;
174 TimeTotal = TimeTotal+Time;
175
176 //fuel flow
177 ff_kgs = Helpers.Exemplar.InterpolateTotalFuelFlow(PropulsionGroup_NoOfEngine,
178 "MTO", new TemperatureInterval(0,"K"),
179 h1, MachNumber, new Force(Thrust2, "N"), IGasTurbinePPT_FunctionEngineFuelFlow);
180 Mass = Mass - ff_kgs*Time ;
181 deltaH = Vvertical*Time;
182
183 //Storing Position Values
184 if(Segment2==0)
185 { Store4 = h1; }
186 if(Segment2==Math.Round(Division/2))
187 { Store5 = h1; }
188 if(Segment2==Division)
189 { Store6 = h1; }
190
191 h1 =h1 +deltaH;
192 Segment2 = Segment2+1;
193 }
194
195 h1 =h1 - deltaH;
196
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197 //output
198 double[] returnVal = new double[16];
199
200 returnVal[0] = Mass.ConvertToDouble("kg");
201 returnVal[1] = V3.ConvertToDouble("m/s");
202 returnVal[2] = Thrust2;
203 returnVal[3] = h1.ConvertToDouble("ft");
204 returnVal[4] = MachNumberdelta.ConvertToDouble("mach");
205 returnVal[5] = Gradient.ConvertToDouble("rad");
206 returnVal[6] = cdwindmillingS.ConvertToDouble("m2");
207 returnVal[7] = cdasymmetricS.ConvertToDouble("m2");
208 returnVal[8] = TimeTotal.ConvertToDouble("s");
209 returnVal[9] = vStall.ConvertToDouble("m/s");
210
211 returnVal[10] = Store1.ConvertToDouble("ft");
212 returnVal[11] = Store2.ConvertToDouble("ft");
213 returnVal[12] = Store3.ConvertToDouble("ft");
214 returnVal[13] = Store4.ConvertToDouble("ft");
215 returnVal[14] = Store5.ConvertToDouble("ft");
216 returnVal[15] = Store6.ConvertToDouble("ft");
217
218
219 return returnVal;
1 //scope of method: performance at sideline condition
2
3 //****************************************************************
4
5 //message service
6 Pace.APD.PlugIns.APDInterfaces.IMessageHandlingService mhService =
7 Pace.APD.PlugIns.APDPlugIn.Service.MessageHandlingService.Exemplar();
8
9 //Altitude
10 Length h = new Length(304.8, "m");
11
12 //stall speed ratio for safety speed
13 double VSToV2 = 1.2;
14
15 //V3 increment from V2
16
17 LinearVelocity V3inc = new LinearVelocity(5, "m/s");
18
19 //CLMax
20 double clMax = (double) LowSpeed_DragPolar.MDT.GetOutputByParams(Flap, 0.0)[2];
21
22 //stall speed
23 TemperatureInterval ISADeviation = new TemperatureInterval(10, "K");
24 LinearVelocity vStall = APD.BasicAlgorithms.Coefficients.Exemplar.CLToTAS(clMax,
25 MTOW, h0, ISADeviation, IWing_RefArea);
26
27 //Approach speed
28 LinearVelocity V3 = VSToV2 * vStall + V3inc ;
29 MachNumber MachNumber = APD.BasicAlgorithms.Velocities.Exemplar.TASToMach(h, V3,
30 ISADeviation);
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31
32 //the local density
33 Temperature t = APD.BasicAlgorithms.ISA.Exemplar.GetTemperature(ISADeviation, h);
34 Pressure p = APD.BasicAlgorithms.ISA.Exemplar.GetPressure(h);
35 Density rho = APD.BasicAlgorithms.ISA.Exemplar.GetDensity(p, t);
36
37 //Lift to drag ratio
38 double cl = MTOW.ConvertToDouble("kg") * 9.80665 / (0.5 * rho.ConvertToDouble("kg/m3") *
39 V3.ConvertToDouble("m/s")*V3.ConvertToDouble("m/s") *
40 IWing_RefArea.ConvertToDouble("m2"));;
41 double ld = cl / (double) LowSpeed_DragPolar.MDT.GetOutputByParams(Flap, cl)[0];
42
43 //thrust at sideline
44 Force Thrust = Helpers.Exemplar.InterpolateTotalThrust(PropulsionGroup_NoOfEngine,
45 "MTO", ISADeviation, h, MachNumber, IGasTurbinePPT_FunctionEngineThrust);
46
47 //Gradient
48 PlaneAngle Gradient = new PlaneAngle(Math.Acos(0.5*IWing_RefArea.ConvertToDouble("m2")*cl*
49 rho.ConvertToDouble("kg/m3")*V3.ConvertToDouble("m/s")*V3.ConvertToDouble("m/s")/
50 (MTOW.ConvertToDouble("kg")*9.81)), "rad");
51
52 //output
53 double[] returnVal = new double[8];
54
55 returnVal[0] = MTOW.ConvertToDouble("kg");
56 returnVal[1] = V3.ConvertToDouble("m/s");
57 returnVal[2] = Thrust.ConvertToDouble("N");
58 returnVal[3] = clMax;
59 returnVal[4] = ld;
60 returnVal[5] = h.ConvertToDouble("ft");
61 returnVal[6] = MachNumber.ConvertToDouble("mach");
62 returnVal[7] = Gradient.ConvertToDouble("rad");
63
64 return returnVal;
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ANNEXE D
Me´thode DOC + I utilise´e pour calculer les couˆts d’exploitation
Cette section pre´sente les e´quations base´s sur la me´thode DOC + I (Direct Operating
Cost plus Interest) de´veloppe´e par McDonnell Douglas, Boeing et le centre de recherche Lewis
de la NASA utilise´s afin de pre´dire les couˆts d’exploitation directs (voir Liebeck et Center,
1995). Il est a` noter que les e´quations pre´sente´es sont pour les vols inte´rieurs. De plus, une
correction afin de tenir compte de l’inflation a e´te´ ajoute´e. Les valeurs e´conomiques d’entre´es
utilise´es sont e´nume´re´es dans le tableau 2.4.
LISTE DES SIGLES ET ABRE´VIATIONS
AFW Poids de l’ae´ronef, lbs
CA Couˆt d’acquisition-ae´ronef
CM Couˆt d’acquisition-moteur
CT Carburant total, gallon
IA Investissements pour les pie`ces de rechange de l’avion, % du prix de
l’avion
IM Investissements pour les pie`ces de rechange du moteur, % du prix du
moteur
I Inflation (1993-2010)
NM Nombre de moteur
MLW Poids maximale a` l’atterrissage, lbs
MTOW Poids maximale au de´collage, lbs
PC Prix du carburant, $ /gallon
PD Pe´riode de de´pre´ciation, anne´es
RA Redevance d’atterrissage, $/1 000 lbs
SLST Pousse´e statique maximale au niveau de la mer, lbs
TA Tarifs d’assurance, % du prix de l’avion
TM Taux de main-d’oeuvre pour l’entretien, $ /h
TT Temps total, h
TV Temps en vol, h
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Personnel de cabine
Personnel de cabine = TT (no Equipage de cabine)60 ∗ I (D.1)
(D.2)
E´quipage de conduite
E´quipage de conduite = TT (440 + 0, 532
{
MTOW
1000
}
)I (D.3)
(D.4)
Redevance d’atterrissage
Redevance d′atterrissage = RA
{
MLW
1000
}
(D.5)
(D.6)
Entretien-ae´ronef
Main− d′oeuvre = TM{TV (1, 26 + 1, 774
{
AFW
1× 105
}
− 0, 1071
{
AFW
1× 105
}2
)
+(1, 614 + 0, 7227
{
AFW
1× 105
}
+ 0, 1204
{
AFW
1× 105
}2
)} (D.7)
Mate´riel = {TV (12, 39 + 29, 80
{
AFW
1× 105
}
+ 0, 1806
{
AFW
1× 105
}2
)
+(15, 20 + 97, 33
{
AFW
1× 105
}
− 2, 862
{
AFW
1× 105
}2
)}I (D.8)
Frais ge´ne´raux = 2(Main− d′oeuvre) (D.9)
Entretien− ae´ronef = Main− d′oeuvre+Mate´riel + Frais ge´ne´raux (D.10)
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Entretien - moteur
Main− d′oeuvre = TM{(0, 645 + 0, 05
{
SLST
1× 104
}
)
(0, 566 +
{
0, 434
TV
}
)}TV ∗NM (D.11)
Mate´riel = TV ∗NM{(25 + 18
{
SLST
1× 104
}
)
(0, 62 +
{
0, 38
TV
}
)}I (D.12)
Frais ge´ne´raux = 2(Main− d′oeuvre) (D.13)
Entretien−moteur = Main− d′oeuvre+Mate´riel + Frais ge´ne´raux (D.14)
Carburant
Carburant = PC ∗ CT (D.15)
De´pre´ciation
Ae´ronef = (1− valeur re´siduelle)(1 + IA)CA/PD (D.16)
Moteur = (1− valeur re´siduelle)(1 + IM)NM ∗ CM/PD (D.17)
De´pre´ciation = Ae´ronef +Moteur (D.18)
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Assurance
Assurance = TA(CA+NM ∗ CM) (D.19)
Inte´reˆt
Base´ sur la me´thode de paiement e´gaux du capital. Utilise la moyenne de l’inte´reˆt paye´
sur une pe´riode de 15 anne´es. L’emprunt initial correspond au couˆt d’acquisition de l’avion
plus les investissements pour les pie`ces de rechange.
Couˆt d’acquisition-ae´ronef
CA = 1, 3255
{
AFW
1000
}0.7475
(D.20)
Couˆt d′exploitation annuel = (V ols par anne´e)(Personnel de cabine
+E´quipage de conduite
+Redevance d′atterrissage
+Entretien− ae´ronef
+Entretien−moteur)
+Carburant
+De´pre´ciation+ Assurance+ Inte´reˆt (D.21)
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ANNEXE E
Test probabiliste utilise´ afin de comparer la performance de deux designs sous
incertitude
Cette annexe pre´sente la me´thode utilise´e afin de de´terminer la probabilite´ qu’un design
donne de meilleurs re´sultats qu’un autre design. Prenons deux designs diffe´rents, design A et
design B, qui posse`dent une incertitude sur un parame`tre de sortie, x. Un exemple d’un tel
parame`tre est le couˆt d’exploitation. La distribution du parame`tre du design B posse`de une
moyenne plus grande que celle du design A. Les fonctions de distribution des deux designs
se superposent sur une plage de valeur du parame`tre de sortie. Un exemple d’un tel sce´nario
est illustre´ a` la figure E.1. La question qui se pose est de savoir la probabilite´ que le design A
obtienne une valeur du parame`tre de sortie plus grande ou e´gal que le design B. Ceci revient
aussi a` trouver la probabilite´ que le design B obtienne une valeur plus petite ou e´gale que le
design A. Ces e´nonce´s peuvent eˆtre repre´sente´s mathe´matiquement par l’e´quation E.1.
P{a− b ≥ 0} (E.1)
ou` P{} est la probabilite´ que le design A obtienne une valeur du parame`tre de sortie, a, plus
grande que la valeur de sortie du design B, b. Afin de re´soudre cette e´quation, une distribution
interme´diaire, C, est cre´e´e repre´sentant la soustraction des deux distributions soit : a− b. La
distribution C est de´finie par l’e´quation E.2.
C(c) =
∫ ∞
−∞
A(x)B(x− c) dx (E.2)
ou` A() et B() repre´sente respectivement la distribution de probabilite´ du design A et du
design B. La variable c repre´sente la valeur du parame`tre de sortie pour la distribution
C. L’e´quation obtenue est similaire a` un produit de convolution. Finalement, la valeur de
l’e´quation E.1, est obtenue en inte´grant la distribution C afin de trouver la probabilite´ que
sa valeur soit plus grande que 0. L’e´quation E.3 illustre ce calcul.
P{C ≥ 0} =
∫ ∞
0
C(x) dx (E.3)
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Figure E.1 Exemple de deux fonctions de distribution qui se superposent
